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SOMMAIRE 
Ce projet dans le domaine de l'aéroservoélasticité a été réalisé dans le but de valider la 
formulation de la dynamique de vol de l'avion rigide F/A-18 par deux méthodes 
différentes et de l'intégrer dans le modèle aéroservoélastique de cet avion. 
La première méthode consiste dans l'utilisation directe, dans un schéma Simulink de la 
simulation, des dérivées de stabilité fournies par les laboratoires de la NASA Dryden 
Flight Research Center pour l'avion en équilibre (trim). 
La deuxième méthode a été développée dans le but de valider les résultats obtenus par le 
premier schéma de simulation. Dans cette méthode, les forces aérodynamiques ont été 
calculées pour la première fréquence réduite et ont été remplacées dans le modèle 
aéroservoélastique de 1' avion. 
Les résultats obtenus par les deux méthodes sont présentés sous la forme des forces, des 
moments, de l'angle d'attaque, de l'angle de dérapage, du nombre de Mach et de 
1' altitude et ont été trouvés identiques pour différentes conditions de vol prises en 
considération, ce qui a conduit à la validation du modèle de l'avion rigide F/A-18. Nous 
avons validé les résultats pour des conditions de vol intermédiaires qui ont été 
déterminées par une interpolation entre les dérivées de stabilité. 
La contribution principale dans ce projet est la validation d'une nouvelle méthode pour 
les calculs des interactions aéroservoélastiques. Ce projet est réalisé en collaboration 
avec les laboratoires de la NASA Dryden Flight Research Center sur l'avion F/A-18. 
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Laurentiu Constantin Ciocan 
ABSTRACT 
This project in the aeroservoelasticity field was realized to validate the flight dynamics 
formulation of the F/A-18 rigid aircra:ft by use oftwo different methods and to integrate 
in the aeroservoelastic model of this aircra:ft. 
The first method consists in the direct utilisation in a Simulink environment of the 
stability derivatives given by NASA Dryden Flight Research Center for the aircra:ft at 
trim. 
The second method was developed with the aim to validate the obtained results with the 
first simulation schematics. In this method, the aerodynamic forces were calculated for 
the first reduced frequency and were replaced in the aeroservoelastic aircra:ft model. 
The results obtained by these two methods were presented under the fonn of forces, 
moments, angles of attack, sideslip angles, Mach number and altitude and were found to 
be identical for various flight conditions, which conducted to the rigid F/A-18 aircra:ft 
model validation. We validated the results for intennediate flight conditions which were 
detennined by interpolation between stability derivatives. 
The main contribution in this project is the validation of a new method for the 
aeroservoelastic interactions calculations. This project is realized in collaboration with 
the NASA Dryden Flight Research Center laboratories on the F/A-18 aircra:ft. 
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INTRODUCTION 
L'aéroservoélasticité (ASE) ou la commande active de stabilité aéroélastique a été un des 
domaines de la recherche aéronautique les plus actifs pendant les vingt dernières années. 
L'aéroservoélasticité est une technologie multidisciplinaire issue de l'interaction entre la 
structure flexible de l'avion, les forces aérodynamiques non-stationnaires qui résultent de 
mouvement de l'avion dans l'air et les systèmes de commande de vol. 
Nous pouvons illustrer l'interaction de ces disciplines par la Figure 1. Le battement 
classique, celui qui n'inclut pas l'interaction avec la dynamique du système de 











commande de vol 
Triangle d'interaction des disciplines 
Le côté horizontal (Aéroservodynamique) représente la synthèse du système de 
commande de vol pour un avion rigide, soit la dynamique du vol. Le côté droit de 
triangle d'interaction représente les influences de système de commande sur un avion 
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2 
flexible modélisé par des éléments finis au sol donc dans 1' absence ·des forces 
aérodynamiques (Servoélasticité). 
Historiquement, la conception des avions a subi d'importantes modifications suite à des 
progrès significatifs dans 1' efficacité structurale des avions, notamment dans le rapport 
de la résistance des nouveaux matériaux (composites) à leur poids, et dans 1 'utilisation 
des systèmes de commande de vol avec une réponse rapide. Les concepteurs d'avion, en 
essayant de réduire le poids structurel de chaque nouvel avion, ont augmenté la 
flexibilité de la structure. 
D'un autre coté, les ingénieurs de la commande de vol ont développé des nouvelles 
fonctionnalités pour le système de commande automatique de vol qui ont ·amélioré la 
performance de 1' avion, la stabilité, et les qualités du vol. Cependant, ces efforts ont été 
généralement indépendants les uns des autres - jusqu'à ce que les premières analyses 
aéroservoélastiques aient été effectuées. 
Les techniques classiques d'analyse du battement sont basées sur des modèles 
mathématiques détaillés de la répartition de la masse de 1' avion, de la rigidité, et de la 
géométrie. Les caractéristiques structurelles dynamiques d'un avion sont représentées 
par les matrices de masse généralisées et les matrices de rigidité associées aux 
coordonnées généralisées (modes de vibration), déduites des analyses de vibrations 
libres. 
Dans l'hypothèse de mouvements harmoniques simples, les forces aérodynamiques non-
stationnaires dépendent de la fréquence des oscillations, soit des modes de vibration. 
Elles sont calculées pour une gamme de fréquences couvrant tous les modes de vibration 
et assemblées dans les matrices des forces aérodynamiques généralisées. Les forces 
aérodynamiques non-stationnaires, dépendantes de la vitesse et de l'altitude, ont les 
effets d'altérer les modes de vibration avec les changements de vitesses et d'altitudes. 
Les effets des forces aérodynamiques non-stationnaires sur la structure de 1' avion varient 
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3 
avec les vitesses et les altitudes - et peuvent rendre un des modes de vibration instable et 
entraîner la déstabilisation de 1' avion. Il faut alors investiguer toute 1' enveloppe de vol 
d'un avion, où l'enveloppe est paramétrée par la vitesse et l'altitude, pour s'assurer de la 
stabilité de 1' avion en tout temps. 
De plus, les phénomènes de battements peuvent être déclenchés lors du couplage du 
système de commande de vol avec les forces aérodynamiques et la flexibilité de l'avion. 
On s'aperçoit très vite que les analyses aéroservoélastiques peuvent s'avérer être des 
problèmes très complexes où la détermination de la stabilité de l'avion n'est pas toujours 
aisée. 
Plusieurs logiciels de calcul par les éléments finis ont été développés dans le but 
d'analyser les interactions aéroservoélastiques entre la structure flexible de l'avion et les 
systèmes de commande de l'avion. Ces logiciels sont ISAC [1], ADAM [2], FAMUSS 
[3], ASTROS [4] à [6], ZAERO [7] et STARS [8]. Dans ces logiciels de calculs 
aéroservoélastiques, des méthodes d'approximation des forces aérodynamiques du 
domaine de fréquence au domaine de Laplace ont été implémentées qui ne se trouvent 
pas dans le logiciel de calcul aéroélastique appelé MSC/NASTRAN [9]. 
La théorie des forces aérodynamiques pour les modes rigides et de commande est 
implantée dans des logiciels de commande tels que Matrixx ou Matlab. La théorie des 
forces aérodynamiques est implantée dans des logiciels d'éléments finis tels que Nastran 
ou les logiciels de calculs aéroservoélastiques ci haut mentionnés. Dans ce mémoire, 
nous allons montrer la formulation pour le calcul des forces aérodynamiques communes 
pour 1' avion rigide et 1' avion flexible. 
L'aéroservoélasticité est étudiée pour les avions à commande électrique. Le logiciel de 
modélisation par des éléments finis d'un avion flexible utilisé dans ce mémoire est 
STARS pendant que le logiciel de modélisation des forces aérodynamiques d'un avion 
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rigide et de ses commandes est Matlab. L'avion utilisé est le F/A-18 dont nous utilisons 
les données fournies par les laboratoires de la NASA Dryden Flight Research Center. 
L'algorithme présenté dans les chapitres suivants peut être synthétisé comme suit: 
1. Nous créons dans un premier temps un programme de simulation à l'aide du 
logiciel Matlab/Simulink dans lequel nous utilisons les dérivées de stabilité et de 
commande de 1' avion dans le système de coordonnées lié au vent afin de vérifier la 
stabilité de 1' avion. Ce schéma de simulation est présenté dans le chapitre 1. 
2. Nous allons développer une deuxième formulation dans le chapitre 3 · à partir du 
premier schéma simulation qui exige d'obtenir dans la boucle de retour les 
vecteurs des coordonnées généralisées et leurs dérivées dans le temps nécessaires 
pour calculer les forces aérodynamiques Q. 
3. Nous allons calculer dans le chapitre 4les matrices des forces aérodynamiques des 
modes rigides avec les modes rigides Qrr et des modes rigides avec les modes de 
commande Qrc· 
4. Nous présentons dans le chapitre 5 les détails de la linéarisation du schéma de 
simulation de 1' avion avec des dérivées de stabilité et contrôle dans le système de 
coordonnées liées au vent présenté dans le chapitre 1 en utilisant la commande 
« dlinmod » de Matlab. Nous allons aussi présenter la théorie de l'interpolation 
entre les conditions de vol. 
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CHAPITRE 1 
PRÉSENTATION GÉNÉRALE 
1.1 Présentation générale de l'avion F /A -18 
Le modèle de l'avion F/A-18 est présenté dans la Figure 2 trouvée sur les pages Internet 
des laboratoires de la NASA DFRC (Dryden Flight Research Center). Dans la Figure 3 
nous présentons le modèle de 1' avion, que nous avons conçu, pour visualiser son 
comportement à l'aide des simulations en Matlab. Dans cette figure la trajectoire de 
l'avion et est mise en évidence par la ligne pointillé. 
Dryden FI i ght Researçh Center February 1998 
F- 18 SRA {Systems Resear<:h Al rcraft) 3-vi ew 
Figure 2 Le modèle de l'avion FIA- 18 
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Figure 3 Le modèle de simulation de 1' avion F 1 A - 18 et de sa trajectoire 
Des détails sur les modélisations structurelles et aérodynamiques de 1' avion· F 1 A -18 en 
utilisant le logiciel STARS chez NASA DFRC seront présentés dans la Section 
suivante. 
1.2 La modélisation structurelle et aérodynamique de l'avion F/A-18 en STARS 
La structure de 1' avion F 1 A - 18 a été modélisée par les théories des éléments finis à 
l'aide du logiciel STARS chez NASA DFRC, et suite à cette modélisation, les 
caractéristiques modales exprimées sous forme des fréquences et des modes de 
vibrations de cet avion ont été calculées. 
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Dans l'absence des forces aérodynamiques, donc au sol, nous avons pour l'avion F/A-
18 un total de 44 modes de vibration avec les fréquences leur correspondantes, se 
divisent selon les trois catégories suivantes: 
6 modes rigides (3 symétriques et 3 anti-symétriques), 
28 modes élastiques (14 symétriques et 14 anti-symétriques) et 
10 modes de commande (5 symétriques et 5 anti-symétriques) 
Les positions des accéléromètres et des autres capteurs pendant les essais au sol de 
l'avion F/A-18 chez NASA DFRC sont montrées dans la Figure 4. 
Figure 4 Essais au sol de l'avion FIA- 18 chez NASA DFRC 
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La méthode des doublets (en anglais: Doublet Lattice Method- DLM) et la méthode 
des pressions constantes (en anglais : Constant Pressure Method - CPM) sont utilisées 
en STARS (Structural Analysis Routines) pour calculer les forces aérodynamiques non -
stationnaires pour plusieurs nombres de Mach et fréquences réduites k pour un avion en 
vol. Plus précisément, la méthode DLM est utilisée pour les calculs des forces 
aérodynamiques en régime subsonique et la méthode CPM est utilisée pour ces types de 
calculs en régime supersonique. 
Les laboratoires de la NASA DFRC nous a fourni pour nos études les matrices 
structurelles M, C, K et la matrice des forces aérodynamiques en fonction des plages des 
fréquences réduites et du nombre de Mach dénotée par Q(k, Mach). 
1.3 L'équation de mouvement de l'avion 
Nous considérons l'équation de mouvement de la structure flexible de l'avion sous 
l'influence des forces aérodynamiques (voir Annexe 1): 
M ij + D 1] + K77 + qdynQ(k,Mach)77 = 0 (1.1) 
où M est la matrice de masse, D est la matrice d'amortissement, K est la matrice de 
rigidité et Q(k, Mach) est la matrice des forces aérodynamiques en fo~ction d'un 
ensemble de 20 fréquences réduites k et de 6 nombres de Mach. 
Cette équation est d'ordre 2 en fonction du vecteur des coordonnées généralisées TJ qui 
est décomposé en trois parties correspondantes respectivement aux modes élastiques TJe, 
modes rigides TJr et aux modes de rotation des surfaces de commande llc· Le dernier 
terme de l'équation (1.1) peut s'écrire sous la forme suivante: 
(1.2) 
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où QR sont les parties réelles et QI sont les parties imaginaires des forces 
aérodynamiques Q(k, Mach). La fréquence réduite est définie comme suit: 
k = mb =mc 
V 2V 
(1.3) 
ou w est la fréquence, b est 1' envergure de 1' aile, c est la corde moyenne et V est la 
vitesse vraie de 1' avion. 
Nous remplaçons w donnée par l'équation (1.3) dans l'équation (1.2) et nous obtenons, 
en tenant compte que les coordonnées généralisées TJ sont des fonctions oscillatoires 
dépendantes de w : 
(1.4) 
d'où, en remplaçant l'équation (1.4) dans le dernier terme de l'équation (1.1), nous 
obtenons: 
(1.5) 
1.4 Les séries de données fournies par les chercheurs de la NASA DFRC 
Les données fournies par les chercheurs de la NASA DFRC sont partagées en deux 
séries. La première série de données concerne les matrices structurelles de masse M, 
amortissement C et rigidité K ainsi que les matrices des forces aérodynamiques Q(k, 
Mach) en fonction des fréquences réduites et du nombre de Mach. La deuxième série de 
données concerne les coefficients de dérivées de stabilité et de commande de l'avion 
F/A-18 obtenus par des essais en vol ou en soufflerie. 
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1.4.1 La première série de données fournies par la NASA DFRC 
La première série de données fournies par les chercheurs de la NASA DFRC sont : les 
matrices structurelles de masse M, d'amortissement C et de rigidité K et les matrices 
des forces aérodynamiques Q(k, Mach) pour des fréquences réduites k et des nombres 
de Mach. Toutes ces matrices M, C, K, QR et QI ont les dimensions (44 x 44) et se 
trouvent dans l'équation (1.5). 
Les matrices des forces aérodynamiques QR et QI en fonction de k et de nombre de 
Mach Met de dimensions (44 x 44) s'écrivent sous la forme présentée dans le tableau 
suivant en tenant compte de leur division selon les 3 catégories données à la Section 
1.3. 
Tableau I 
La forme générale de la matrice de forces aérodynamiques Q 
Q" (6 x 61 Qre (6 X 28)_ Qrc_f_6 X 1 0) 
Qer_(28 X 61 Qee(28 X 281 Qec(28 X 10) 
Qcr(10 X 6) Qce(10 X 28) Qcc(10 X 10) 
Dans le Tableau I, r représente les 6 modes rigides (trois modes en translation et trois 
modes en rotation), c représente les 10 modes de commande (5 modes en mouvement 
longitudinal et 5 modes en mouvement latéral) ete représente les 28 modes élastiques 
(14 modes en mouvement longitudinal et 14 modes en mouvement latéral). 
Dans le but d'étudier la dynamique des modes rigides et de contrôle, nous prenons en 
considération les interactions des forces aérodynamiques des modes rigides avec les 
modes rigides (rr) et des modes rigides avec les modes de commande (re) et nous 
obtenons les 2 matrices Q" de dimension (6 x 6) et Qrc de dimensions (6 x 16) qui 
apparaissent dans le Tableau I. 
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1.4.2 La deuxième série de données fournies par la NASA DFRC 
Les chercheurs de la NASA Dryden Flight Research Center nous ont fourni deux séries 
des dérivées de stabilité et de commande de l'avion F/A-18 exprimées dans le système 
de coordonnées lié au vent pour plusieurs conditions de vol : altitudes H, nombres de 
Mach et angles d'attaque a. Nous exprimons ces deux séries de données sous la forme 
des matrices Anasa, Brong_nasa, Brar_nasa. 
La matrice Anasa des coefficients de dérivées de stabilité de dimensions ( 6 x 9) est : 
acL acL acL acL acL acL acL acL acL 
Bq a a av ae aH ap ar ap arp 
acM acM acM acM acM acM acM acM acM 
8q a a av ae aH ap ar ap arp· 
acN acN acN acN acN acN acN acN acN 
aq a a av ae aH ap ar ap arp 
Anasa = ac v ac v ac v ac v ac v ac v ac v ac v ac v 
(1.6) 
Bq a a av ae aH ap ar ap arp 
ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift 
aq a a av ae aH ap ar ap 8rp· 
acy acy acy acy acy acy acy acy acy 
aq a a av ae aH ap ar ap arp 
La matrice B des coefficients de dérivées de commande de dimensions (6 x 10) peut se 
diviser en deux parties, pour le mouvement longitudinal et pour le mouvement latéral, 
dénotées par Bzong_nasa et Bzat_nasa. respectivement. 
La matrice Bzong_nasa des coefficients de dérivées du mouvement longitudinal de l'avion 
de dimensions ( 6 x 5) a la forme suivante : 
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ôCL ôCL ôCL ôCL ôCL 
ô8/ong_AIL ô8/ong_HT Ô8/ong_RUD ô8/ong_LEF Ô8/ong_TEF 
ôCM ôCM 8CM ôCM ôCM 
ô8/ong_AIL ô8/ong_HT ô8/ong_RUD ô8/ong_LEF Ô8/ong_TEF 
ôCN ôCN 8CN ôCN 8CN 
Blong_nasa = 
ô8/ong_AIL ô8/ong_HT ô8/ong_RUD Ô8/ong_LEF Ô8/ong_TEF (1.7.1) 
ôCD ôCD ôCD ôCD ôCD 
ô8/ong_AIL ô8/ong_HT 88/ong_RUD Ô8/ong_LEF Ô8/ong_TEF 
ôCLift 8CLift ôCLift 8CLift ôCLift 
ô8/ong_AIL ô8/ong_HT Ô8/ong_RUD Ô8/ong_LEF Ô8/ong_TEF 
ôCy ôCy ôCy 8Cy ôCy 
ô8/ong_AIL ô8/ong_HT 88/ong_RUD ô8/ong_LEF Ô8/ong_TEF 
La matrice Blat_nasa des coefficients de dérivées du mouvement latéral de l'avion de 
dimensions (6 x 5) peut s'exprimer comme suit: 
ôCL ôCL ôCL ôCL ôCL 
Ô8/at_AIL Ô8/at_HT Ô8/at_RUD 88/at_LEF Ô8/at_TEF 
ôCM ôCM ôCM ôCM ôCM 
Ô8/at_AIL Ô8/at_HT 88/at_RUD Ô8/at_LEF ô8/at_TEF 
ôCN ôCN ôCN 8CN ôCN 
Blat nasa= 
Ô8/at_AIL Ô8/at_HT Ô8/at_RUD Ô8/at_LEF Ô8/at_TEF (1.7.2) 
ôCD ôCD ôCD ôCD ôCD 
Ô8/at_AIL Ô8/at_HT Ô8/at_RUD Ô8/at_LEF 88/at_TEF 
ôCLift ôCLift 8CLift ôCLift ôCLift 
Ô8/at_AIL Ô8/at_HT Ô8/at_RUD Ô8/at_LEF Ô8/at_TEF 
ôCy ôCy ôCy ôCy ôCy 
Ô8/at_AIL Ô8/at_HT ô8/at_RUD Ô8/at_LEF Ô8/at_TEF 
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Nous exprimons le comportement de l'avion à l'aide d'une première équation d'un 




et où la matrice totale de contrôle Bnasa est écrite pour le mouvement longitudinal et 
latéral de l'avion, comme suit: 
B nasa = [ B long_ nasa Blat_ nasa ] (1.10) 
La matrice Anasa est donnée par l'équation (1.6) et les matrices Blong_nasa et Blat_nasa sont 
données par les équations (1.7.1) et (1.7.2). 
Les vecteurs de commande Ufong et Uiat correspondants aux matrices Blong_nasa et Blat_ nasa 
sont: 
Ulong = [ /!l0long_AIL /!l81ong_HT /!l81ong_RUD /!l81ong_LEF /!l81ong_TEF J 
Ulat = [ /!l81at_AIL /!l81at_HT /!l81at_RUD /!l81at_LEF /!l81at_TEF ]T 
(1.11) 
1.5 Premier schéma de simulation avec des coefficients de stabilité et de 
commande fournis dans le système lié au vent 
Nous créons dans un premier temps un programme de simulation à l'aide du logiciel 
Matlab/Simulink afin de vérifier la stabilité de l'avion en utilisant l'équation (1.8). Dans 
la Figure 5, nous montrons le schéma Matlab/Simulink complet de cette simwation dans 
laquelle nous utilisons les dérivées de stabilité et de commande de l'avion dans le 
système de coordonnées lié au vent. 
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Figure 5 Premier schéma de simulation avec des coefficients de stabilité 
et de commande fournis dans le système lié au vent 
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Le schéma présenté dans la Figure 5 peut être simplifié et présenté sous la forme 
suivante: 





Simplification du schéma de simulation présenté dans la Figure 5 
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Le schéma présenté dans la Figure 6 peut être encore une fois simplifié et présenté sous 
la forme suivante : 
Bloc1 Bloc2 Bloc3 Bloc4 BlocS 
Bloc9 Bloc6 
Figure 7 Simplification du schéma de simulation présenté dans la Figure 6 
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Nous utilisons la théorie des petites perturbations pour la linéarisation du système de 
l'avion autour de sa position de l'équilibre (trim). La linéarisation numérique en 
Matlab/Simulink nous retourne les matrices A, B, C, D. 
Les équations du système sous forme d'espace d'état sont les suivantes: 
{x =Ax +Bu y=Cx+Du (1.12) 
où x est le vecteur d'état de dimensions (12 x 1), u est le vecteur des entrées de 
dimensions (10 x 1) et y est le vecteur des sorties de dimensions (6 x 1). La matrice A a 
les dimensions (12 x 12), Ba les dimensions (12 x 10), Ca les dimensions (6 x 12) et D 
a les dimensions ( 6 x 1 0). 
Les vecteurs d'étatx, des entrées u et des sorties y sont: 
x = (L\ u ,L\ v ,L\ w ,L\x; ,L\y; ,L\z; ,L\p ,L\q ,L\r ,L\ tjJ ,L\ (} ,L\ If/) T 
U = (L\ 8/ong _LEF ,L\ 8/ong _TEF ,L\ 8/ong _AIL ,L\ 8/ong _HT ,L\ 8/ong _RUD • •• 
• • • ,L\ 8/at _LEF ,L\ 8/at _TEF ,L\ 8/at_AIL ,L\ 8/at _HT ,L\ 8/at _RUD) T 
Y = (X a ' Y a ' Z a ' La ' Ma ' Na ) T ; 
(1.13) 
L'intégration des états peut se faire avec la première équation (1.12) ou avec le bloc 
'6DoF' (en anglais: six degrees offreedom). En fait, la première équation (1.12) est la 
forme linéaire du bloc '6doF'. Le block sert à calculer les paramètres du mouvement 
d'un corps rigide avec six degrés de liberté quand on connaît les forces et les moments 
extérieurs qui lui sont appliquées. Pour des raisons de généralité nous allons faire 
l'intégration des états en utilisant le bloc '6DoF'. 
La deuxième équation du système (1.12) s'écrit sous la forme suivante: 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
17 
l:iu 
!:iv /:i8/ong _LEF 
!:iw /:i8/ong _TEF 
Ma !lxi /:i8/ong _AIL 




+D /:i8/ong _RUD (1.14) y= 
/).La l1p /:i8/at_LEF 
/:l.Ma l:iq /:i8/at _TEF 




Notre but est de calculer les forces aérodynamiques Q de l'avion pour les interactions 
entre les modes rigides et les modes de commande de l'avion F/A-18. Pour vérifier si 
les forces aérodynamiques obtenues sont correctes, nous comparons les forces X, Y et Z 
et les moments L, M et N aérodynamiques dans le repère lié à 1' avion obtenus par le 
schéma de la Figure 6 avec celles obtenues avec le deuxième schéma de simulation 
présenté dans la Figure 24 du chapitre 4. Les détails du schéma de simulation présenté 
dans la Figure 6 seront expliqués dans le chapitre 2. 
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CHAPITRE2 
DESCRIPTION DES BLOCS DU PREMIER SCHÉMA DE SIMULATION 
Dans le chapitre 2, nous allons expliquer en détails les entrées, les sorties et le mode de 
fonctionnement de chaque bloc du schéma présenté dans la Figure 6 dans le but de nous 
faire une image d'ensemble du fonctionnement de ce schéma de simulation .. 
2.1 Description du Bloc 1 
Les chercheurs de la NASA DFRC (Dryden Flight Research Center) nous ont fourni les 
coefficients des dérivées de stabilité et commande dans le système lié au vent (wind 
system) pour plusieurs conditions de vol (le nombre de Mach, l'altitude et l'angle 
d'attaque a). Les coefficients de ces dérivées sont inclus dans la formulation de la 
matrice At. Dans le bloc 1 dans la Figure 6, nous calculons fiC L, fiC M , fiC N qui sont les 
variations des coefficients des moments de roulis L, tangage M et lacet N ainsi que 
fiCD,fiCLifl'fiCy qui sont les variations des coefficients de traînée, de portance et 
latérales. Ces variations des coefficients des forces et moments dans le système lié au 
vent fiC v fiC M, fiC N, fiC D, fiC Lift, fiC y sont calculées par la théorie des petites 
perturbations. La matrice At de dimensions (6x19) présente dans les équations (1.8) et 
(1.9) a la forme analytique suivante: 
a,,, a,,2 a,,,9 
a2,1 a2,2 a2,19 
A= a3,1 a3,2 a3,19 (2.1) t 
a4,! a4,z a4,19 
as,! as.z as,l9 
a6,! a6,2 a6,!9 
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où les termes a;J sont les coefficients de stabilité et de commande exprimés dans le 
système lié au vent pour plusieurs nombres de Mach M, angles d'attaque a et altitudes 
H 
Pour le mouvement en plan longitudinal ainsi que latéral, nous considérons les entrées 
de commande données par les volets au bord d'attaque, les volets au bord de fuite, les 
ailerons, 1' empennage horizontal et la gouverne de direction notés en anglais dans la 
documentation fournie par les laboratoires de la NASA DFRC comme suit: LEF, TEF, 
AIL, HT, RUD (Leading Edge Flaps, Trailing Edge Flaps, Ailerons, Horizontal Tail, 
Rudder). 
Les paramètres qui varient sont les suivants: la vitesse angulaire de tangage q, l'angle 
d'attaque a, la vitesse vraie V, l'angle de tangage 8, l'altitude H, la vitesse angulaire de 
roulis p, la vitesse angulaire de lacet r, l'angle de dérapage f3 et l'angle de roulis (J. 
Nous utilisons les approximations par des séries de Taylor, et nous obtenons les valeurs 
des coefficients de stabilité autour de la position d'équilibre (trim) 
ll.CL,ll.CM,ll.CN,ll.Cn,ll.CLift'll.Cy de l'avion F/A-18. La variation du coefficient de 
portance CL (lift coefficient) est donnée par l'équation suivante : 
Ac - acL A acL A acL Av acL Ae acL A lJ Ll ---Llq+--Lla+--Ll +--Ll +--Lll.I 
L ôq aa av ae ôH 
ÔCL Aro ÔCL A.. ÔCL A/3 ÔCL A da ÔCL AS: +--~+--LlT+--Ll +--Ll'f'+ LlUp; AIL 
Ôp Ôr ôf3 Ôrp ÔOp;_AIL -
ôCL s: ôCL s: ôCL s: 
+ fl.u/ong HT + fl.ulong RUD + fl.u/ong LEF 
ÔÔ/ong_HT - ÔÔ/ong_RUD - ÔÔ/ong_LEF 
ôCL As: ôCL As: ôCL s: 
+ LlU/ong TEF + LlU/at AIL + fl.ulat HT 
ôolong_TEF - ôolar AIL ôolar HT 
ôCL ôCL s: ôCL s: 
+ fl.Oiat RUD + fl.ulat LEF + fl.u/at TEF 
ÔO/at RUD ÔO/at_LEF ÔO/at_TEF 
(2.2) 
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Les autres cinq variations des coefficients de forces et moments !:J.C M , !:J.C N, !:J.C D, 
!:J.CLifi'!:J.Cy se calculent à l'aide du même type d'équation (2.2) dans laquelle 
uniquement l'indice change (il devient M, N, D, Lift, Y au lieu deL). L'ensemble des 
équations de type (2.2) pour tous les coefficients des forces et moments devient: 
!:J.q !:J.q 
!:J.a !:J.a 
!:J.CL a,,, a,,2 a,,,9 !:J.V !:J.V 
!:J.CM a2,t a2,2 a2,t9 !:J.B !:J.(} 
!:J.CN a3,I a3,2 a3,t9 !::JI !:J.H 
= =A· (2.3) 
!:J.CD a4,t a4,2 a4,t9 !:J.p t !:J.p 
!:J.CLifl as,t as,2 as,t9 !:J.r !:J.r 
!:J.Cy a6,I a6,2 a6,I9 !:J.f3 !:J.f3 
!:J.f/J !:J.f/J 
!:J.com(to,t) !:J.com(to,t) 
où la matrice [ A1 ] est donnée par l'ensemble d'équations (1.6), (1.7) et (1.9). 
Les entrées de commandes !:J.com de dimensions (lOxl) pour le mouvement 
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2.2 Description du Bloc 2 
Ce bloc est utilisé pour calculer les variations des forces et les moments dans le système 
lié au vent dénoté par l'indice v (les sorties du bloc 2) à partir des variations des 
coefficients correspondants aux forces et moments de 1' avion (les sorties du bloc 1 et les 
entrées du bloc 2). 
La notation suivante est introduite: 
- pV2 
S = --S = qdynS 
2 
(2.5) 
où qdyn est la pression dynamique, S est la surface de l'aile, pest la densité de l'air et V 
est la vitesse vraie de 1' avion. 
Les variations des forces et des moments s'écrivent en fonction des variations de leurs 
coefficients de stabilité correspondants, en utilisant la notation (2.5): 
(2.6.1) 
(2.6.2) 
où b est l'envergure etc est la corde moyenne. 
Nous réarrangerons les deux équations (2.6.1) et (2.6.2) sous la forme du système 
matriciel suivant : 
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AXV s 0 0 0 0 0 l:iCD 
!:ii: 0 s 0 0 0 0 l:iCr 
l:iZV 0 0 s 0 0 0 l:iCLift (2.7) = 
M.., v 0 0 0 S·b 0 0 l:iCL 
l:iMV 0 0 0 0 S·c 0 l:iCM 
/:iN V 0 0 0 0 0 S·b l:iCN 
2.3 Description du Bloc 3 
Nous effectuons la transformation des variations des forces et des moments calculés 
dans un système de coordonnées lié au vent v aux variations des forces et moments dans 
un système lié aux axes d'un avion a. Dans la Figure 5, nous observons que la 
transformation de coordonnées pour les variations des forces X, Y, Z est intégrée dans le 
bloc Simulink intitulé 'rotation' et pour les variations des moments L, M, N est intégrée 
dans le bloc intitulé 'rotation2'. Les détails de ces deux blocs sont donnés dans cette 
section. 
Dans la Figure 8, le système de coordonnées lié au vent est représenté par les axes Xv. Yv 
et zv et le système de coordonnées lié aux axes d'avion est représenté par les axes Xa, Ya 
et Za. Nous effectuons deux rotations successives du système de coordonnées xv, Yv et zv: 
La première rotation avec 1' angle P autour de 1' axe zv pour 1' obtention du 
système de coordonnées x', y', z' et 
La deuxième rotation avec l'angle a autour de l'axe y' pour obtenir le système 
de coordonnées x"' y"' Za. 
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Figure 8 L'avion dans les systèmes de coordonnées liés au vent v et à 1' avion a 
Suite à la première rotation avec 1' angle p autour de 1' axe zv du système de coordonnées 
lié au vent XvYvZv, le système de coordonnées x y 'z' s'obtient : 
[
x:] [c~s/3 -sin/) O][xv] 
y = sm/) cos/) 0 Yv 
z' 0 0 1 zv 
(2.8) 
La deuxième rotation de 1' angle a autour de 1' axe y' dans le système de coordonnées 
x y 'z' a lieu et le système de coordonnées lié à l'avion Xa)laZa s'obtient: 
[;:]=[co~a ~ -s~na][;:] 
za sina 0 cosa z' 
(2.9) 
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Nous remplaçons le vecteur x' y' z' donné par l'équation (2.8) dans l'équation (2.9) et 
nous obtenons le système de coordonnées lié à 1' avion a en fonction du système de 
coordonnées lié au vent v : 
[
x a] [cos~ cos p 
Ya = smfi 
za sinacosp 
-cosasinp -sina][xv] 
cosfi 0 Yv 
-sinasinfi cosa zv 
(2.10) 
Les forces sur les axes x et z dans le système de coordonnées lié à 1' avion a en fonction 
du système de coordonnées lié au vent v ont des signes opposés à cause de leurs 
orientations données par les laboratoires de la NASA DFRC, voir 1' équation (2.11.1) 
par rapport à l'équation (2.10). Cependant les moments ont les mêmes orientations, voir 
l'équation (2.11.2) par rapport à l'équation (2.10). 
[
Xa] [-cosacosfi cosasinp 
Ya = sinp cosp 
za -sinacosfi sin a sin fi 
(2.11.1) 
[
La] [cos~ cos fi -cosasinfi -sin a][ Lv] 
Ma = smfi cosfi 0 Mv 
Na sinacosfi -sinasinp cosa Nv 
(2.11.2) 
Les équations (2.11.1) et (2.11.2) sont linéarisées autour de la position à 1' équilibre 
(trim) de l'avion F/A-18 par la théorie des petites perturbations, dans laquelle nous 
notons par zéro (0) l'indice de l'angle à l'équilibre et par 11la variation de l'angle autour 
de sa position à 1' équilibre. L'angle peut être 1' angle d'attaque a ou 1' angle de dérapage 
pet nous pouvons 1' écrire par cette théorie comme suit: 
(2.12) 
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L'angle de dérapage à l'équilibre /30 fourni par les laboratoires de la NASA DFRC pour 
l'avion F/A-18 est égal à 0, alors nous obtenons l'angle de dérapage f3 en fonction 
uniquement de sa variation 11/3 qui est très petite, alors nous écrivons: 
cos f3 = cos(/30 + 11/3) = cos 11/3 = 1 
sin f3 = sin(/30 + 11/3) = sin 11/3 = 11/3 
(2.13) 
Les forces et les moments de 1' avion dans le système lié à 1' avion a et dans le système 
lié au vent v sont écrits par la théorie des petites perturbations: 
Xa =Xao + L1Xa , Ya = Yao + 11Ya 
' 
Za =Zao+ &a (2.14.1) 
Xv =Xvo + L1Xv , Yv = Yvo + 11Yv 
' 
Zv=Zvo+&v (2.14.2) 
La = Lao + 11La , Ma =Mao+ 11Ma, Na = Nao + 11Na (2.14.3) 
Lv = Lvo + 11Lv , Mv = Mvo + 11Mv 
' 
Nv = Nvo + 11Nv (2.14.4) 
Les forces et les moments à 1' équilibre sont nuls dans le système lié à 1' avion a et dans 
le système lié au vent v: 
Xao = Yao =Zao= Lao= Mao= Nao= 0 (2.15.1) 
Xvo = Yvo = Zvo = Lvo = Mvo = Nvo= 0 (2.15.2) 
Nous remplaçons l'ensemble d'équations (2.15.1) et (2.15.2) dans l'ensemble 
d'équations (2.14.1)-(2.14.4), donc les forces et les moments sont égaux à leurs 
variations 11 à partir de leurs positions à l'équilibre. Nous introduisons aussi les 
expressions de l'angle d'attaque a et de l'angle de dérapage f3 données par les équations 
(2.12) et (2.13) dans les équations (2.11.1) et (2.11.2) et nous obtenons: 
cos(a0 + 11a)11f3 
1 
sin( a0 + 11a )11/3 
sin(a0 +11a) J[M•J 
0 11J: 
-cos( a0 + 11a) M. 
(2.16.1) 
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(2.16.2) 
Les variations de 1' angle d'attaque ~a et de 1' angle de dérapage ~p à partir de leurs 
positions à 1' équilibre sont nulles ~a = ~p = 0 et nous remplaçons ces variations dans 
les équations (2.16.1) et (2.16.2) et nous obtenons : 
(2.17.1) 
(2.17 .2) 
Nous arrangeons les équations (2.17.1) et (2.17.2) dans l'équation matricielle suivante: 








où cml a la forme suivante : 
-cosa0 0 sma0 0 0 0 
0 1 0 0 0 0 
-sma0 0 -cosa0 0 0 0 
cml= (2.19) 0 0 0 cosa0 0 -sma0 
0 0 0 0 1 0 
0 0 0 sina0 0 cosa0 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
27 
Nous utilisons la notation (2.7) pour obtenir les variations des forces et les moments 
dans le système lié à 1' avion a en fonction des variations des coefficients de stabilité 





Ma m ~!!.CL 
(2.20) 
AM a ~!!.CM 
/:l.Na I!!.CN 
où la matrice cm a la forme suivante: 
-S ·cosa0 0 S·sina0 0 0 0 
0 s 0 0 0 0 
-S ·sina0 0 -S ·cos a 0 0 0 c = 0 m 0 0 0 S·b·cosa 0 -S ·b·sina0 0 
(2.21) 
0 0 0 0 S·c 0 
0 0 0 S·b·sina 0 0 S ·b·cosa 0 
Les variations des forces X et Z ont été multipliées par 1' envergure b pour obtenir les 
variations des moments de roulis L et lacet N et les forces Y ont été multipliées par la 
corde c pour obtenir la variation du moment de tangage M. 
2.4 Description du Bloc 4 
Nous avons déjà mentionné qu'on n'utilise pas l'équation x= Ax +Bu et qu'on calcule 
les états en utilisant le bloc en Simulink appelé '6DoF' 'six degrees of freedom'. Le 
schéma du bloc '6DoF' est le suivant : 
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Bloc4.1 
Figure 9 Détails du bloc '6 DoF' 
Vitcacsen translation 







Le bloc '6DoF' traite les équations de mouvement d'un corps rigide en six degrés de 
liberté. L'origine du système des axes de coordonnées lié à l'avion a est le centre de 
gravité de 1' avion considéré rigide. Le système des axes de coordonnées inertiel est lié à 
la Terre i. 
Les équations de mouvement de l'avion sont obtenues par la deuxième loi de Newton: 
1. La somme des toutes les forces externes agissant sur 1' avion est égale au taux de 
variation dans le temps de la quantité de mouvement de 1' avion, et 2. La somme des 
moments externes agissant sur 1' avion est égale au taux de variation dans le temps de la 
quantité de mouvement angulaire. Pour mieux comprendre le bloc '6DoF' qui est 
montré à la Figure 9 nous détaillons le mode de fonctionnement de ses sous-blocs ( 4.1, 
4.2, 4.3, 4.4 et 4.5) séparément. 
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2.4.1 Calcul des forces et des moments (Blocs 4.1 et 4.2) 
Le système de référence inertiel est le système d'axes de coordonnées dans lequel 
l'origine est fixée au centre de la Terre. Le premier système d'axes de référence lié à la 
Terre XiJ';Z; est choisi tel que x; est orienté vers le nord, y; vers l'est, et z; vers le bas. Le 
deuxième système d'axes est celui qui a comme origine le centre de gravité de l'avion, 
ainsi, ce système est fixé à l'avion. Pour un tel système, l'axe Xa est dirigé vers le nez de 
l'avion, l'axe Ya vers l'aile droite, et l'axe Za vers le bas, voir la Figure 10. 
Figure 10 Le système inertiel i et le système d'axes lié à 1' avion a 
Nous supposons que l'avion est rigide, c'est-à-dire qu'une distance pnse entre 
n'importe quels points de l'avion ne change pas pendant le vol. Le mouvement de 
1' avion dans 1' espace est considéré avoir six degrés de liberté. Les forces et les moments 
peuvent être calculées par la loi de Newton appliqué à l'avion rigide en fonction des 
accélérations et des vitesses. 
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2.4.1.1 Le calcul des forces dans le système d'axes lié à l'avion a (Bloc 4.1) 
Nous considérons un point sur l'avion de masse ôm et ses coordonnées sont xa , Ya , 
za' d'où la position de ce point matériel rest décrite par l'équation suivante: 
(2.22) 
où i, },k sont les vecteurs unitaires sur les axes de l'avion xa,Ya,za. Les projections 
des vecteurs v a et ii> a sur les mêmes axes xa,Ya,za sont les vitesses linéaires et les 
vitesses angulaires dans le même système de coordonnées lié à l'avion a. Nous 
écrivons: 
(2.23) 
Nous calculons la force élémentaire agissant sur le point matériel de masse lim comme 
suit: 
- d 8Fa =-(ômv) 
dt 
(2.24) 
où la vitesse v a deux composantes : la vitesse dans le système d'axes lié à 1' avion a 
par rapport au système inertiel v a et la vitesse par rapport au système de coordonnées 
1. , , I' · dr N a11 , · te a aviOn - . ous ons ecnre : 
dt 
_ _ dr 
V=V +-
a dt 
Nous obtenons, en remplaçant l'équation (2.25) dans l'équation (2.24): 
(2.25) 
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(2.26) 
La force totale est la somme des forces élémentaires qui agissent sur la totalité des 
points matériaux : 
(2.27) 
Le terme ~( &n r) est égal à zéro, car le système de coordonnées lié à 1' avion a a son 
centre dans le centre de masse de l'avion, ainsi l'équation (2.27) devient: 
F- dva =m-
a dt (2.28) 
Nous voulons expnmer la force totale en fonction de composantes vectorielles 
exprimées par les équations (2.23) qui se trouvent dans le système d'axes lié à l'avion a. 
Nous exprimons la dérivée du vecteur v a du système d'axes inertiel i au système d'axes 
lié à l'aviona et nous obtenons: 
( dva) -(dva) {- - ) - - +co xv dt dt a aa 
e a 
(2.29) 
Nous remplaçons roa et v a données par les équations (2.23) dans l'équation (2.29), et 
ensuite dans l'équation (2.28), alors nous obtenons: 
= m { ü + qw- rv) i + m {v+ ru- pw) 1 + m ( w + pv- qu) k (2.30) 
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d'où les composantes de cette force totale sont: 
{
xa =m(ù+qw-rv) 
~ = m(v+ru- pw) 
za = m(w+ pv-qu) 
Les accélérations selon les trois axes sont : 
{
ax =Xalm =ù+qw-rv 
a Y =Y, 1 m =v+ ru - pw 




Nous observons les équations (2.32) dans la première partie en haut du Bloc 4, intitulé 
Bloc 4.1, où m est la masse de 1' avion et où le 'Produit vectoriel' 1 = v;, x m dénote les 





V,(u, v, w) 
~ p,q,r 
Le bloc 4.1 pour l'expression des équations (2.32) 
2.4.1.2 Le calcul des moments dans le système d'axes lié à l'avion a (Bloc 4.2) 
Le moment angulaire élémentaire appliqué sur un point matériel est : 
ùÜ = (rxv)ùm = (rx va )ùm +[rx( cOQ x r)]ùm (2.33) 
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Le moment angulaire équivalent total est exprimé comme suit: 
(2.34) 
Le premier terme de l'équation (2.34) est nul pour la même raison invoquée pour 
l'équation (2.27). Le deuxième terme de l'équation (2.34) peut s'écrire sous la forme 
vectorielle suivante en tenant compte des équations (2.22) et (2.23) et des propriétés des 
produits vectoriels: 
k i j 
rx(roaxr)=rx p q r = rx[ (qza -rya) i +(rxa- pza) J +(PYa -qxa)k] = 
j k 
= Y a (2.35) 
Nous remplaçons l'équation (2.35) dans l'éq. (2.34) et nous obtenons: 
Les définitions des moments d'inertie de l'avion sont: 
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lxx= I[(Y; +z;)ômJ; lxy = L(xayaôm); lxz = L(xazaôm); 
IYY = L[(x; +z;)ômJ; 1~ = L(YaZaôm); lzz = L[(x; + Y;)ôm J (2.37) 
Nous introduisons les définitions des moments d'inertie données par les équations 
(2.37) dans la définition du moment angulaire donné par l'équation (2.36) qui devient: 
(2.38) 
Ainsi les composantes de Ha sont les suivantes : 
(2.39) 
et les équations (2.39) peuvent s'écrire sous la forme matricielle suivante: 
(2.40) 
Le plan xaOza est le plan de symétrie de l'avion, c'est-à-dire que Ixy = 1 ~ = 0 et alors 
le système d'équations (2.40) devient : 
(2.41) 
Le moment, dans le système inertiel, est la dérivée du moment angulaire, alors pour le 
calcul des moments Ma, nous utilisons la ième Loi de Newton et nous obtenons : 
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M- (dHaJ (dHJ (- H-) =-- =- +rox 
a dt dt a a 
i a 
(2.42) 
Le premier terme de la partie droite de l'équation (2.42) s'écrit sous la forme suivante: 
(dÜJ . - . - . -- =Hx i+Hy j+Hz k dt • • • 
a 
(2.43) 
où les expressions des Hx., HY. et Hz. sont données par les équations (2.39). 
Le deuxième terme de la partie droite de l'équation (2.42) s'écrit sous la forme d'un 
produit vectoriel comme suit : 
i j k 
(roaxïit = p q r =(qHz. -rHY.)i+(rHx. -pHz.)J+(pHY. -qHx.)k (2.44) 
Hx HY Hz 
Le moment Ma devient, en remplaçant les deux dernières équations (2.43) et (2.44) 
dans 1' équation (2.42) : 
(2.45) 
avec les composantes L, M et N : 
1
L =_H~. +qHz. -:HY. 
M -HY. +rHx. pHz. 
N =Hz.+ pHY. -qHx. 
(2.46) 
Nous observons dans la première partie en bas du Bloc 4 dénoté par le Bloc 4.2 les 
équations (2.46). Dans le bloc 4.2, le 'Produit vectoriel2' =mx(Im) dénote les produits 
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des vitesses angulaires avec les composantes du moment angulaire (qHza- rHy(b rHxa-









Figure 12 Le bloc 4.2 pour l'expression des équations (2.46) 
Les composantes des vitesses linéaires u, v et w sont calculées dans le Bloc 4.1 de la 
Figure 11 à partir de ù, v, w et les composantes des vitesses angulaires p, q et r sont 
calculées dans la Figure 12 à partir de p,q,f. 
2.4.2 Calcul de la matrice des cosinus directeurs DCM (Bloc 4.3) 
Le diagramme à l'intérieur du Bloc 4 nous permet de calculer la Matrice des Cosinus 
Directeurs DCM à partir des angles d'Euler r/J, B et lfl. Cette matrice DCM est la 
suivante: 
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cos ecos If/ 
DCM = cos If/ sin B sin r/J -sin If/ cos r/J 
cos r/J sin e cos If/ + sin r/J sin If/ 
cosBsinlj/ 
sin r/J sin e sin If/ + cos If/ cos r/J 













--~ lis 1---'------'-+ 
Matrice du cosinus 
directeur 
DCM 
Figure 13 Présentation du Bloc 4.3 pour le calcul de la matrice DCM 
2.4.3 Calcul des vitesses et des positions dans le système des axes de coordonnées 
inertiel (Bloc 4.4) 
Le vecteur des vitesses dans le système d'axes du système lié à la Terre i (Vx, Vy et Vz) 
est calculé en fonction du vecteur des vitesses u, v, w dans le système d'axes liés à 
1' avion a par trois rotations successives. 
Ces rotations successives sont les suivantes: une première rotation d'angle If/ autour de 
l'axe des z, une deuxième rotation d'angle B autour de l'axe des y et une troisième 
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ce qui peut s'écrire comme suit : 
[ 
vx J [cos ecos \ji cos \ji sine sin q,- sin \ji cos q, 
vy = cos e sin \ji sin q, sin e sin \ji + cos \ji cos q, 
Vz -sine cos8sincj) 
· · · cos q, sine cos"'+ sin q, sin"'] [ u J 
. . . sin \ji sine cos q, -cos \ji sin q, v 
cos8coscj) w 





où la matrice DCM a été décrite dans l'équation (2.47). Les positions inertielles sont 
calculées par l'intégration des vitesses inertielles. L'équation (2.50) est représentée dans 
le Bloc 4.4 et les détails du bloc sont donnés dans la Figure 14 suivante : 
Figure 14 
Vitesses en translation 
dans le repère avion 
V
0








Présentation du Bloc 4.4 pour les calculs des vitesses 
et des positions dans le système d'axes inertiel 
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2.4.4 Calcul des dérivées des angles d'Euler (Bloc 4.5) 
Un autre regroupement des blocs à l'intérieur du bloc 4 est le bloc 4.5 qui lie les angles 
d'Euler r/J, B et If/ et les vitesses angulaires p, q et r avec les dérivées des angles d'Euler 




[ ~] 1 sinrjJtanB cosrjJtanB 1~ = 
0
0 cosr/J -sinrjJ 
., sinrjJ cosrjJ 
cosB cosB 
r/J, ()'If/ 
Présentation du bloc 4.5 pour les calculs 
des dérivées des angles d'Euler 
2.5 Description du Bloc 5 
(2.51) 
Dans le bloc 4, nous avons calculé les variations des paramètres suivants: la vitesse 
angulaire de tangage q, 1' angle de tangage B, 1' altitude H, la vitesse angulaire de roulis, 
la vitesse angulaire de lacet ret l'angle de roulis r/J. Les variations de la plupart de ces 
paramètres ont été calculées dans le bloc 4. 
Les variations des paramètres qui n'ont pas été calculés dans le bloc 4 et qui seront 
calculés dans le bloc 5 restent les variations de la vitesse vraie de 1' avion V, de 1' angle 
d'attaque a et de 1' angle de dérapage {3. Les paramètres V, a et f3 sont calculés en 
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fonction des vitesses linéaires en translation u, v et w dans le système d'axes lié à 
l'avion a à l'aide des équations suivantes [10]: 




v p = arctan 1 
-vu2 +w2 
(2.52) 
Nous appliquons la théorie des petites perturbations aux termes présents dans le système 
d'équations (2.52) dans lequel l'indice de référence (0) désigne le terme à l'équilibre et 
!!.. désigne la variation d'un terme autour de la position à l'équilibre. Cette théorie est 
appliquée aux termes V, a, f3, u, v et w et nous obtenons: 
V = Va +!!..V, a = a 0 +!!..a, f3 = flo + !!..f3 (2.53.1) 
u =llo+ Au, v= v0 +Av, w= w0 + Aw (2.53.2) 
2.5.1 Calculs de la variation de vitesse vraie à l'équilibre !!.. V 
La première équation du système d'équations (2.52) est élevée au carré: 
(2.54) 
Nous remplaçons les équations (2.53.1) et (2.53.2) dans l'équation (2.54): 
(2.55) 
et nous obtenons : 
(2.56) 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
41 
Nous obtenons à l'équilibre: 
(2.57) 
Les produits carrés des variations !:J.u2, !:J.v2, !:J.w2 et !:J.V2 sont négligés dans l'équation 
(2.59) car sont très petits. Nous divisons par 2 et par Vo l'équation (2.56) qui devient: 
u v w !:J.V =_Q_!:J..u+_Q_!:J..v+-0 !:J.w 
Va Va Va 
(2.58) 
Les composantes de la vitesse vraie V0 à 1' équilibre sur les axes des x et z sont u0 et w0 
qui s'écrivent en fonction de l'angle d'attaque à l'équilibre Qb, comme suit: 
u0 =Va cosa0 
w0 =Va sina0 
(2.59) 
Les chercheurs de la NASA DFRC ont considéré dans leurs calculs f3o = 0, alors la 
composante vo de la vitesse vraie Vo sur 1' axe des y devient égale à zéro : 
v0 =Va sin Po = 0 (2.60) 
Nous remplaçons les équations (2.59) et (2.60) dans l'équation (2.58) et nous obtenons: 
!:J.V = !:J.ucosa0 +!:J.wsina0 (2.61) 
2.5.2 Calculs de la variation de l'angle d'attaque ll.a à partir de l'équilibre 
Nous pouvons écrire la deuxième équation du système (2.52) sous la forme suivante: 
usma =wcosa (2.62) 
Nous remplaçons les équations (2.53.1) et (2.53.2) dans l'équation (2.62) et nous 
obtenons: 
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(u0 + ôu)sin(a0 +ô a)= (w0 + ôw)cos( a 0 +ô a) (2.63) 
Nous remplaçons les expansions des fonctions trigonométriques sin(a0 +ôa) et 
cos(a0 + ôa) dans l'équation (2.63): 
(u0 + ôu)(sina0 cosôa +cosa0 sinôa) = (w0 + ~w)( cosa0 cosôa -sina0 sinôa) (2.64) 
Pour des petites variations de l'angle d'attaque Lia; nous obtenons : 
cosôa = 1 et sinôa = ôa (2.65) 
Nous remplaçons les équations (2.65) dans l'équation (2.64) et nous obtenons: 
(2.66) 
Nous négligeons les produits des petites variations des paramètres, par exemple ôaôu 
et ôaôw: 
ôaôu = ôaôw = 0 (2.67) 
Nous remplaçons les équations (2.67) dans l'équation (2.66) qui devient: 
u0 sin a 0 + u0ôa cos a0 + ôu ·sin a0 = w0 cos a 0 - w0ôa sin a0 + ôw ·cos a0 (2.68) 
L'équation (2.62) à l'équilibre s'écrit sous la forme suivante: 
(2.69) 
Nous introduisons l'équation (2.69) dans l'équation (2.68) et nous obtenons: 
(u0 cosa0 +w0 sina0 )ôa = -~u·sina0 +ôw·cosa0 (2.70) 
Nous remplaçons les équations (2.59) dans l'équation (2.70) et nous obtenons: 
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(2.71) 
Nous utilisons l'égalité trigonométrique sin2ao + cos2ao = 1 dans l'équation (2.71), 
alors la variation de l'angle d'attaque Lia s'écrit avec l'équation suivante: 
(2.72) 
2.5.3 Calculs de la variation de l'angle de dérapage llP à partir de l'équilibre 
La troisième équation du système d'équations (2.52) peut s'écrire, pour des petites 
variations de 1' angle de dérapage Lip et en tenant compte que Po = 0 : 
(2.73) 
Nous exprimons llP sous forme des sommes des produits entre les dérivées de fJ par 
rapport aux u, v et w à 1' équilibre et les petites perturbations en u, v et w : 
llP =(ap) llu+(ap) llv+(ap) !lw auo avo awo (2.74) 
Les expressiOns des dérivées de l'angle de dérapage p à partir de l'équilibre 
sont calculées par la dérivation de p donnée par l'équation (2.73): 
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(2.75) 
car vo = 0 et f7o2 = u; +w; (voirl'équation (2.57)). 
Nous remplaçons les équations du système (2.75) dans l'équation (2.74) et nous 
obtenons: 
1 J.p =-J.v 
Vo 
(2.76) 
2.5.4 L'obtention du système matriciel d'équations 
Les équations (2.61), (2.72) et (2.76) démontrées à la fin des sections 2.5.1, 2.5.2 et 







Nous ajoutons le système d'équations (2.77) aux équations initiales des sorties du Bloc 
4 qui deviennent des entrées du Bloc 5 et nous obtenons un plus grand système matriciel 
d'équations : 






















0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 
_ sma0 0 cosa0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
Va Va 
cosa0 0 sma0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 
B = m 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 (2.79) 
0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 
0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 
0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
Va 
0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 
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2.6 Description du Bloc 6 










et sont fournis par les chercheurs des laboratoires de la NASA DFRC dans les fichiers 
des coefficients de stabilité et commande pour chaque condition de vol caractérisée par 
le nombre de Mach, l'altitude, l'angle d'attaque. 
2. 7 Description du Bloc 7 
Nous calculons la densité de l'air p en fonction de l'altitude H. Nous utilisons la loi de 
gaz pour exprimer la pression statique Ps en fonction de T: 
Ps =pRT (2.81) 
La pression statique au niveau de la mer Pso est exprimée comme suit: 
(2.82) 
Nous divisons l'équation (2.81) par l'équation (2.82) et nous obtenons : 
Ps PT 
-=--
Pso Po Ta 
(2.83) 
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Dans la région de la troposphère, nous utilisons 1' équation suivante : 
T=I'o -LH (2.84) 
où Lest le taux de variation de la température T avec l'altitude H Nous introduisons la 
température Texprimée par l'équation (2.84) dans l'équation (2.83) nous obtenons: 
Ps = p 1'o- LH = .f!._(l- LHJ 
Pso Po 1'o Po I'o 
(2.85) 
Nous connaissons la relation entre la pression statique au niveau de la mer et la pression 
statique à l'altitude H [11]: 
( 
LHJ1~ Ps = Pso 1- 1'o (2.86) 
Nous remplaçons le rapport Ps 1 Pso donné par l'équation (2.86) dans l'équation (2.85) 
et nous obtenons: 
(2.87) 
où Po est la densité de l'air au sol, T0 est la température de l'air au sol, H est l'altitude, R 
est la constante de gaz et g0 est la constante gravitationnelle au niveau de la mer. 
2.8 Description du Bloc 8 
La pression dynamique qdyn est calculée en fonction de la vitesse vraie de l'avion V et de 
la densité de 1' air p comme suite : 
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pVz 
qdyn =-2-
où p est la densité dépendante de 1' altitude H et V la vitesse vraie de 1' avion. 
2.9 Description du Bloc 9 
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(2.88) 
Les entrées de commande sont excitées à 1' aide des différents signaux. Ces entrées sont 
les suivantes: les entrées données par les volets au bord d'attaque Mef = 118LEF 
(Leading Edge LE flaps), les volets au bord de fuite Mef = 118TEF (Trailing Edge TE 
flaps ), les ailerons 11ail = 118 AIL , 1' empennage horizontal 11ht = 118 HT (Horizontal Tail 
HT) et la gouverne de direction 11rud = 118Run (rudder). Les entrés sont valables pour le 
mouvement longitudinal et latéral de 1' avion. 
Nous avons utilisé un signal à la fois, sur les entrées de commande de l'avion, qui nous 
donne une déviation de ±5° autour de la position de l'équilibre de l'avion (trim) pour le 
mouvement longitudinal ainsi que pour le mouvement latéral de l'avion afin d'observer 
la variation des forces et des moments dans le temps. Avec ce type de signal nous 
pouvons observer clairement le comportement de l'avion autour de sa position de 
l'équilibre (trim). Des simulations ont été effectués pour d'autres variations tel que 
±10° et ±15°. Suite à ces variations, la stabilité de l'avion et les résultats ont été validés 
mais les résultats présentés dans ce mémoire sont ceux pour une déviation de ±5° . 
Nous avons donné un signal sur l'empennage horizontal pour le mouvement 
longitudinal et pour le mouvement latéral nous avons donné un signal sur les ailerons. 
Le signal utilisé dans les simulations avait la forme montrée dans la Figure 16 suivante : 
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' 1 1 1 1 1 
' ' 1 ' 1 1 
5 -----+-----+.---:--,+-----~------~------~------~------f-----
1 1 1 1 ' 1 
1 1 ' t 1 1 
1 1 ' 1 ' ' 1 ' ' 4 
------r------; ____ T ____ T-----r-----r-----r-----;------r----
3 ------r------: -----r---- 1------r-----r-----r-----r-----;-----
-
2 ------r------~ -----y----- r------r-----r-----r-----r-----;-----1 1 ______ ! _____________ 1 ______ , ______ 1 ______ 1 ______ 1 ______ 1 ______ :-----
~ 0 : -----~------ -----~------: : : 
= 1 1 1 1 1 1 1 
1ii : : : : : : : 
15.-1 ------~------:------~------ -----~------ ------~------~------~-----
0 "2 ------~------~-----~------~ -----~------:------i------i------i-----
1 ' 1 1 1 ' ' 1 1 
-3 -----+-----+-----+-----~ -----~----- ~------i------1------f-----
1 ' 1 ' 1 1 ' ' ' 
1 ' 1 ' 1 1 ' ' ' 
-4 ------~------l-----i------i -- __ i _____ i---- __ i ___ --- i--- --- t-----
-s ------~-----t-----i·-----i- ' j------j------j------j-----
-so~~:--~i· __ ~:~~·--~--~·--~:--~:--~:~~ 
0.5 1.5 2.5 3.5 4.5 
tempo (s) 
Type d'entrée sur les surfaces de commande utilisée (doublet) 
lors de la simulation de l'avion F/A-18 
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Nous avons donc vu dans ce chapitre les détails des neufs blocs qui constituent le 
système à analyser. Maintenant que nous avons pu acquérir une vue d'ensemble du 
système, nous allons passer au pas suivant dans lequel nous allons développer la 
deuxième formulation à partir de la première formulation pour l'analyse de l'avion F/A-
18. 
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CHAPITRE3 
INTRODUCTION DES VARIABLES D'ÉTATS DANS LA BOUCLE DE 
RETOUR 
Nous avons présenté dans le chapitre 1 une première formulation de la problématique 
considérée et nous avons présenté les détails de cette formulation dans le chapitre 2. 
Dans le chapitre 3, nous allons développer une deuxième formulation à partir de la 
première formulation qui exige d'obtenir dans la boucle de retour les vecteurs des 
coordonnées généralisées et leurs dérivées dans le temps: 
77 = (Ax;, Il yi' llz;, lll/J, !lB, lllfl f 
1j = (ll~,llVY,Il~,ll~,llÔ,Ilif/f (3.1) 
3.1 Calcul des matrices C et D qui caractérisent le système linéaire au point de 
fonctionnement 
Pour calculer les matrices C et D qui caractérise le système linéaire au point de 
fonctionnement, nous allons arranger les coefficients de stabilité sur les lignes 1 à 6 des 
matrices utilisées dans la première formulation. L'ordre d'arrangement de ces matrices 
qu'on peut voir dans l'équation (2.3) est le suivant: CL,CM,CN,Cv,CLift'Cr. Dans le 
but de réaliser la deuxième formulation, il est nécessaire de réarranger 1' ordre des 
coefficients des dérivées de stabilité et de commande sur les lignes 1 à 6 comme 
3.1.1 Réarrangement de l'ordre des coefficients des dérivées de stabilité et de 
commande dans les données initiales 
Nous introduisons les notations A;nt , Btong_int et Btat_int pour les matrices A, Btong et Btat 
intermédiaires, utilisées dans la deuxième formulation et exprimées par les équations 
(3.2), (3.3.1) et (3.3.2) dans lesquelles l'ordre des coefficients est réarrangé. 
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ac v ac v ac v ac v ac v ac v ac v ac v ac v 
Bq a a av ae aH 8p ôr ap arp 
acy acy acy acy acy acy acy acy acy 
Bq a a av ae aH 8p ôr ap arp 
acujl acujl acujl acujl acujl ac Lift acujl ac Lift acujl 
Amt= 
Bq a a av ae aH 8p ôr ap arp (3.2) 
acL acL acL acL acL acL acL acL acL 
Bq a a av ae aH 8p ôr ôf3 arp 
acM ôCM acM acM acM acM acM acM acM 
aq a a av ae ôH 8p ôr ap arp 
acN acN acN acN acN acN acN acN acN 
Bq a a av ae aH 8p ôr ôf3 arp 
ac v ac v ac v ac v ac v 
ÔÔ/ong_AIL ÔÔ/ong_HT aôlong_RUD aôlong_LEF aô/ong_TEF 
ôCy acy acy acy acy 
aôlong_AIL aôlong_HT aô/ong_RUD aô/ong_LEF ÔÔ/ong_TEF 
ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift 
B/ong_int = 
ÔÔ/ong_AIL ÔÔ/ong_HT aô/ong_RUD aô/ong_LEF aô/ong_TEF (3.3.1) 
acL acL acL acL acL 
aô/ong_AIL aôlong_HT aô/ong_RUD aô/ong_LEF aô/ong_TEF 
acM acM acM acM acM 
aôlong_AIL ÔÔ/ong_HT aôlong_RUD aôlong_LEF ÔÔ/ong_TEF 
ôCN acN ôCN acN acN 
aô/ong_AIL aôlong_HT aôlong_RUD aô/ong_LEF aô/ong_TEF 
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acD acD acD acD acD 
a8/at_AIL a8/at_HT a8/at_RUD a8/at_LEF a8/at_TEF 
acy acy acy acy acy 
a8/at_AIL a8/at_HT a8/at_RUD a8/at_LEF a8/at_TEF 
ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift ac Lift 
Blat int = 
a8/at_AIL a8/at_HT a8/at_RUD a8/at_LEF a8/at_TEF (3.3.2) 
acL acL acL acL acL 
a8/at_AIL a8/at_HT a8/at_RUD a8/at_LEF a8/at_TEF 
acM acM acM acM acM 
a8/at_AIL a8/at_HT a8/at_RUD a8/at_LEF a8/at_TEF 
acN acN acN acN acN 
a8/at_AIL a8/at_HT a8/at_RUD a8/at_LEF a8/at_TEF 
D'où la nouvelle matrice A,_int aura la forme suivante: 
a4,l a4,2 a4,l9 
a6,l a6,2 a6,l9 
Am_int = [ Aint Blong_int Blat_int] = as,l as.2 as,l9 = [ Aml_int Am2_int] (3.4) 
ai,I a1.2 ai,I9 
a2,I a2,2 a2,19 
a3,I a3,2 a3,I9 
où A,1_int est la matrice des coefficients de stabilité et sa forme analytique est donnée 
dans l'équation (3.5). La matrice A,2_int est la matrice des coefficients de commande 
[Brong_int Brat_int1 et sa forme analytique est exprimée par l'équation (3.6). 
a4,l a4,2 a4,9 
a6,l a6,2 a6,9 
Ami 
as,I as.2 as,9 (3.5) int = 
-
ai,I al,2 al,9 
a2.1 a2.2 a2,9 
a3,I a3,2 a3,9 
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a4,Jo 0 4,11 a4,l9 
0 6,Jo 0 6,11 0 6,19 
Am2_int = [ B/ong_int B/at_int] = 
0 s,JO 0 s,u 0 s,J9 (3.6) 
01,10 0 J,ll 0 1,19 
0 2,10 0 2,11 0 2.19 
a3,Jo 0 3,11 a3,l9 
Les équations (3.5) et (3.6) servent à écrire la deuxième équation (3.7) d'un système 
écrit sous la forme: 
!J.q 
!J.§/ong_LEF 






!J.(} !J.§Iong _HT 
!J.CLift =~1 int !J.H +Am2_int !J.§Iong _RUD 
!J.CL !J.§/at LEF !J.p 
!J.CM !J.§/at_TEF !J.r 
!J.CN 





Nous remplaçons l'équation (2.78) dans le premier terme à la droite de l'équation (3.7) 
et nous obtenons: 
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11u 
!iv f10/ong _LEF 
11w f1 °Jong _TEF 
11CD 11x; f1 0 long_ AIL 





f1 °Jong _ RUD (3.8) 
11CL 11p f10/at_LEF 
ôCM 11q f1o/at_TEF 




Nous remplaçons le vecteur donné par l'équation (3.8) dans l'équation (2.20) pour 
calculer les forces et les moments dans le système de coordonnées lié à 1' avion : 
11u 
!iv f1olong _LEF 
11w 118/ong _TEF 
11)( a 11x; 118/ong _AIL 






f1La 11p f10/at LEF 
(3.9) 
l:iMa 11q f10/at_TEF 




Nous introduisons les notations suivantes : 
(3.10) 
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/:i)(a !lx; 86/ong_AIL 
l!!.J: li y; 86/ong_HT 
f).Za 
=C llz; +D fi6/ong_RUD (3.11) 
Ma l1p fi6/at_LEF 
AM a liq fi6/at_TEF 




Nous avons obtenu les matrices Cet D qui caractérisent le système linéaire au point de 
fonctionnement et la prochaine étape sera le calcul de ces matrices. Le schéma montré 
dans la Figure 17 représente la 'conversion' du schéma montrée dans la Figure 6 ayant 
sur la boucle de retour les 12 états x du système qui se trouvent dans 1' équation (3 .11). 
Le nouveau système linéaire converti a la forme suivante : 







Schéma de simulation avec les 12 états du système sur la boucle de retour 
3.1.2 Calcul de la matrice C qui caractérise le système linéaire au point de 
fonctionnement 
Nous représentons analytiquement les éléments des matrices C. La matrice Ca la forme 
analytique suivante: 
(
Cll C12 C13 C14J c-c B-
- mA,, m - C21 C22 C23 C24 (3.12) 
où les matrices Cll, C12, C13, C14, C21, C22, C23 et C24 sont considérées sous les 
formes analytiques suivantes : 
(3.13.1) 
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[cl, c,,s cl,, J 
C12 = c 2,4 c2.s c2,6 (3.13.2) 
c3,4 c3,s c3,6 
[cl> c,,s C1,, J C13 = c 2,1 c2.s c2,9 (3.13.3) 
c3,7 c3,s c3,9 
[ C11, c,,ll cl,J2 J 
C14 = c 2,10 c2,II c2,I2 (3.13.4) 
c3,Io c3,11 c3,I2 
[c,1 c4,2 c., J C21 = c 5,1 Cs,2 Cs,3 (3.13.5) 
c6,I c6,2 c6,3 
[c" c4,s c,,, J C22= c 5:4 Cs,s Cs,6 (3.13.6) 
c6,4 c6,s c6,6 
[c" c4,s c,,, J C23 = 5,1 cs.s Cs,9 (3.13.7) 
c6,7 c6,s c6,9 
[c•1o c4,11 c,,u J 
C24 = c 5,10 Cs,!! cs,12 (3.13.8) 
c6,Jo c6,JJ c6,J2 
La matrice Bm est exprimée par l'équation (2.79) et la matrice Amt_int est donnée par 
l'équation (3.5). Leur produit est le suivant: 
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sina0 a4,s cosa0 • 0 0 -a42 ---+a43 cosa0 a4 2 + a4 3 sm ao ... 
' V, ' Vo ' V, ' 0 0 
sina0 a6,s cosa0 • 0 0 -a62 ---+a63 cosa0 a6 2 +a6 3 smao ... 
' Vo ' Vo ' V, ' 0 
sina0 as,s cosa0 • 0 0 -as 2 ---+as 3 cosa0 as 2 + as 3 sm ao ... 
' V, ' Vo ' Vo ' A,!Bm = 0 
sma0 ai.s cosa0 . 0 0 -a1 2 ---+ a 1 3 cos a 0 a 1 2 + a 1 3 sm a 0 ... 
' vo ' Vo ' Vo ' 
sina0 a2.s cosa0 • 0 0 -a22 ---+a23 cosa0 a2 2 + a2 3 sm ao ... 
, Vo , Vo , Vo , 
sina0 a3,s cosa0 • 0 0 -a32 ---+a33 cosao a3 2 + a3 3 sm ao ... 
' V, ' Vo ' V, ' 0 0 
a4,s a4,6 a4,I a4,7 a4,9 a4,4 0 
a6,s a6,6 a6,I a6,1 a6,9 a6,4 0 
as.s as,6 as,I as,1 as,9 as,4 0 (3.14) 
ai,s ai,6 ai,I a1,7 ai,9 al,4 0 
a2.s a2,6 a2,I a2,1 a2,9 a2,4 0 
a3,s a3,6 a3,I a3,1 a3,9 a3,4 0 
La matrice C donné par l'équation (3.12) est le produit entre la matrice Cm exprimée par 
1' équation (2.21) et le produit des matrices AmtBm donné par 1' équation (3 .14 ), alors les 
éléments de la matrice C sont trouvés par indentification : 
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_ - ( a4•2 ·sin 2a0 2 a5•2 · sin2 a0 a5,3 ·sin 2a0 J c11 - S · - a4 3 ·cos a0 - + ----''-----
. 2V, ' V, 2 0 0 
- ( a48 ·cosa0 a58 ·sina0 J 
c =S· - · +----''---~ V, V, 
0 0 
_ - ( -a4,2 · cos2 a0 a4,3 ·sin 2a0 a5,2 ·sin 2a0 • 2 J 
c1 3 - S · + + a5 3 ·sm a0 
. V, 2 2V, . 0 0 
c1,4 =0 
c1,5 =0 
c1,6 = S · ( -a4,5 ·cos a0 + a5,5 ·sin a0 ) 
c1,1 = S · ( -a4•6 ·cos a 0 + a5,6 ·sin a 0 ) 
c1,8 = S · ( -a4•1 ·cos a 0 + a5,1 ·sin a 0 ) 
c1,9 = S ·( -a4,1 ·cosa0 +a5,1 ·sina0 ) 
c1,10 = S · ( -a4•9 ·cos a0 + a5•9 ·sin a0 ) 
c1,11 = S · ( -a4,4 ·cos a 0 + a5,4 • sin a 0 ) 
cl,I2 =0 
- ( a6 2 ·sm a0 J c2 1 = S · ' + a6 3 • cos a0 
. V, . 
0 
- ( a6 2 • cos a 0 • J 
c2,3 =S. , Vo +a6,3 ·smao 
c2,s = 0 
c2.1 = S · a6,6 
c2,9 = S · a6,1 
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• 2 




a4 ,3 ·sin 2a0 a5,2 ·sin 2a0 2 J 




c3,s = 0 
c3,6 = S · ( -a4•5 • sin a 0 - a5•5 ·cos a 0 ) 
c3,7 = S · ( -a4•6 ·sin a0 - as,6 ·cos a0 ) 
c3,8 = S · ( -a4 ,1 ·sin a0 - as,t ·cos a0 ) 
c3•9 = S · ( -a4•7 ·sin a0 -as,? ·cos a0 ) 
c3•10 = S · ( -a4•9 ·sin a0 - as.9 ·cos a0 ) 
c3,~ 1 = S · ( -a4 ,4 ·sin a0 - a5,4 ·cos a0 ) 
c36 = 0 
- ( a1•2 ·sin 2a0 2 a3,2 • sin2 a0 a3,3 ·sin 2a0 J c
41 
=S ·b· - +a
13 ·cos a0 + _ ___;,:,;....._ _ _ 
· 2V · v; 2 0 0 
- ( a1 8 ·cos a0 a3 8 ·sin a0 J 
c =S·b· · ----'-'---
4,2 v; v; 
0 0 
- (a12 ·cos2 a0 a13 ·sin2a0 
c =S·b· · +-='-----'-~ v; 2 
0 
c44 = 0 
c4s =0 
c4,6 =S·b·(a1.s ·cosa0 -a3.s ·sina0 ) 
c 4• 7 = S · b · ( a1•6 ·cos a0 - a3•6 ·sin a0 ) 
60 
(3.15.3) 
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c 4•8 = S·b·( a 1,1 ·cosa0 -a3,1 ·sina0 ) 
c4,9 = S ·b·( a1,1 ·cosa0 -a3,7 ·sina0 ) 
c4•10 = S ·b ·( a1,9 ·cosa0 -a3,9 ·sina0 ) 
c 4,11 = S ·b ·( a 1,4 ·cosa0 -a3,4 ·sina0 ) 
c4,t2 = 0 
- _ ( a2,2 ·sma0 J 
c5,1 = S · c · Vo + a2,3 ·cos a0 
c =S·c· a2.s 
5,2 v 
0 
- _ ( a2 2 ·cos a0 • J 
c5 3 = S · c · · + a2 3 • sm a0 ' v , 
0 
Cs,4 = 0 
Cs,s = 0 
Cs,6 = S . c . a2,s 
Cs,7 = S . c. a2,6 
Cs,s = S . c. a2,t 
Cs,9 = S . c. a2,7 
Cs,IO = S. C. 02,9 
CS,II = S ·C ' 0 2,4 
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- ( a1,2 ·sin 2 a0 a1,3 ·sin 2a0 a3,2 ·sin 2a0 2 J 
c6 1 = S · b · - + - + a3 3 ·cos a0 
' V, 2 2V, ' 0 0 
- b ( a1 8 • sin a 0 a3 8 ·cos a 0 J 
c =S · · · +--'-'-'---6,2 V, V, 
0 0 
_ - b ( a1,2 ·sin 2a0 • 2 a3,2 • cos2 a0 a3,3 ·sin 2a0 J 
c6 3 - S · · + a1 3 ·sm a0 + + ---=..:=------=-
. 2V, ' V, 2 0 0 
c64 =0 
c6,s = 0 
c6,6 = S · b · ( a1,5 ·sin a0 + a3,5 ·cos a0 ) 
c 6•1 =S·b·(a1,6 ·sina0 +a3,6 ·cosa0 ) 
c6,8 = S ·b ·( a1,1 ·sina0 + a3,1 ·cosa0 ) 
c6 ,9 = S ·b ·( a1,7 • sina0 + a3,1 ·cosa0 ) 
c6•10 = S ·b ·( a1,9 ·sina0 + a3•9 • cosa0 ) 
c6,11 = S ·b ·( a1•4 ·sina0 + a3•4 ·cosa0 ) 
c6,J2 = 0 
62 
(3.15.6) 
3.1.3 Calcul de la matrice D qui caractérise le système linéaire au point de 
fonctionnement 
Les éléments de la matrice D peuvent s'écrire sous la forme analytique suivante: 
dJJ dl 2 dilO 
D= d21 d2,2 d2JO ~(~~J (3.16) 
d6J d62 d6JO 
où les matrices Dl et D2 ont les formes analytiques suivantes : 
[dll dl,2 dJ3 d14 d1,5 d1,6 d1,1 d18 d1,9 a,,,, J 
Dl= d 2,1 d2,2 d2,3 d24 dzs d2,6 d2,7 d28 d29 d2,JO . (3.17.1) 
d3,J d3,2 d33 d34 d3,5 d3,6 d31 d38 d3,9 d3JO 
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[d" d42 d4,3 d4,4 d4,5 d4,6 d4,1 d4,8 d4,9 d4,10 J D2= 5:1 d5,2 ds3 d5,4 ds,s d56 d51 d58 ds,9 dS,!O (3.17.2) 
d6! d62 d63 d64 d65 d66 d6,1 d68 d6,9 d6,!0 
La matrice D = (Dl)= C.A,., ,. est le produit entre les matrices cm donnée par D2 -
l'équation (2.21) et Am2_int donnée par l'équation (3.6). Nous calculons par 
identification les éléments de la matrice D donc des matrices Dl et D2 : 
d1,1 = S · ( -a4•10 ·cos a 0 + a5,10 ·sin a 0 ) 
d1,2 = S · ( -a4,11 ·cos a0 + a5,11 ·sin a0 ) 
d1,3 = S · ( -a4•12 ·cos a0 + a5,12 ·sin a0 ) 
d1,4 = S · ( -a4•13 ·cos a 0 + a5,13 ·sin a0 ) 
d1•5 = S · ( -a4•14 ·cos a0 + a5,14 ·sin a0 ) 
d1,6 = S · ( -a4•15 ·cos a0 + a5,15 ·sin a0 ) 
d1,7 = S · ( -a4•16 ·cos a0 + a 5•16 ·sin a0 ) 
d 1,8 = S · ( -a4,11 ·cos a0 + a 5,11 ·sin a0 ) 
d1,9 = S · ( -a4•18 ·cos a0 + a5,18 ·sin a0 ) 
d1,10 = S · ( -a4•19 ·cos a0 + a 5,19 ·sin a0 ) 
d3,1 = S · ( -a4•10 ·sin a0 - a5,10 ·cos a0 ) 
d3,3 = S · ( -a4•12 ·sin a0 - a5 ,~ 2 ·cos a0 ) 
d 3•5 = S · ( -a4•14 ·sin a0 - a 5 ,14 ·cos a0 ) 
d 3,1 = S · ( -a4•16 ·sin a0 - a 5,16 ·cos a0 ) 
d 3,9 = S · ( -a4•18 ·sin a 0 - a 5,18 ·cos a 0 ) 
d2,3 = S · a6,I2 
d2,4 = S · a6,13 
d2.s = S · a6,14 
d2,6 = S · a6,Is 
d2.1 = S · a6,16 
d2.s = S · a6,I7 
d2,9 = S · a6,Is 
d2,1o = S · a6,19 
d3,2 = S ·( -a4•11 ·sina0 -a5•11 ·cosa0 ) 
d 3•4 = S · ( -a4•13 ·sin a 0 - a 5,13 ·cos a 0 ) 
(3.18.1) 
d3,6 =S·(-a4•15 ·sina0 -a5,15 ·cosa0 ) (3.18.2) 
d 3,8 = S · ( -a4 •11 ·sin a0 - a 5,11 ·cos a0 ) 
d 3,10 = S · ( -a4•19 ·sin a0 - a5•19 ·cos a0 ) 
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d4,1 = S ·b ·( a 1,10 ·cosa0 -a3,10 • sina0 ) 
d4,2 =S·b·(a1,11 ·cosa0 -a3,11 ·sina0 ) 
d4,3 = S ·b·( a 1,12 ·cosa0 -a3,12 ·sina0 ) 
d4,4 = S · b ·( a 1,13 ·cosa0 -a3,13 ·sina0 ) 
d4,5 = S ·b ·( a 1,14 ·cosa0 - a 3,14 ·sina0 ) 
d4,6 = S ·b ·( a1,15 ·cosa0 -a3,15 • sina0 ) 
d4,1 = S ·b·( a 1,16 ·cosa0 -a3,16 ·sina0 ) 
d4 ,8 = S ·b·( a1,17 ·cosa0 -a3,11 ·sina0 ) 
d4,9 = S ·b ·( a 1,18 ·cosa0 -a3,18 ·sina0 ) 
d4,10 = S ·b ·( a 1,19 ·cosa0 -a3,19 ·sina0 ) 
ds,3 = S . c. a2,t2 
ds,4 = S · c · 0 2,13 
ds,s = S ·C ·a2,t4 
ds,6 = S · c · 0 2,1s 
ds,7 =S. c. a2,t6 
ds,s = S ·c. a2,17 
ds,9 = S ·c ·a2,ts 
ds,to = S ·C ·a2,!9 
d6,1 = S ·b ·( a 1,10 ·sina0 +a3,10 ·cosa0 ) 
d6,2 = S · b ·( a1,11 • sina0 + a3,11 • cosa0 ) 
d6,3 = S • b · ( a 1,12 ·sin a0 + a 3,12 ·cos a0 ) 
d6,4 = S ·b ·( a 1,13 ·sina0 + a 3,13 ·cosa0 ) 
d6,5 = S ·b ·( a 1,14 ·sina0 +a3,14 ·cosa0 ) 
d6,6 = S ·b·( a 1,15 ·sina0 +a3,15 ·cosa0 ) 
d6,1 = S ·b ·( a 1,16 • sina0 + a 3,16 ·cosa0 ) 
d6,8 = S ·b ·( a 1,17 ·sina0 + a 3,17 ·cosa0 ) 
d6,9 =S·b·(a1,18 ·sina0 +a3,18 ·cosa0 ) 
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3.2 Introduction des matrices Cet D dans le système d'équation matricielle des 
forces et moments dans le but d'obtenir dans la boucle de retour les 
vecteurs 17 et 1j nécessaires aux calculs de forces aérodynamiques Q 
Nous introduisons les matrices Cet D données par les équations (3.15.1)-(3.15.6) et 
(3.18.1)-(3.18.4) dans l'équation (3.11) et nous obtenons l'équation matricielle suivante: 
!l.u 
tl. v tl_ 8/ong _ LEF 
!l.w !l.81ong _TEF 
/).)(a !l.x; tl_ 8/ong _AIL 
/l.Ya tl. y; /l. 8/ong _ HT 
/l.Za =(C11 C12 C13 C14J !l.z; +(~~J !l.81ong_RUD (3.19) /l.La C21 C22 C23 C24 !l.p tl_ 8/at _ LEF 
/l.Ma !l.q tl_ 8/at _TEF 




Nous séparons le système d'équations (3.19) dans deux différents systèmes d'équations 
(3.20.1) et (3.20.2) pour les variations des forces Ma, !l.Ya et !l.Za et des moments Ma, 
!l.Ma et !l.Na et nous obtenons : 




1:18/ong _ HT 
/l.8/ong _RUD 
/l.8/at_LEF 

















Dans l'équation (3.19), il existe des termes dans le système lié à l'avion (u, v, w,p, q et 
r) et des termes x;, y;, z;, tf>, (}et If/ dans le système lié à la terre (ou inertiel). Il faudra 
obtenir ces termes dans le même système de coordonnées, et nous avons choisi le 
système inertiel. 
Deux types de linéarisations pour les vitesses linéaires u, v et w et des vitesses 
angulaires p, q et r sont réalisés. Le premier type de linéarisation concerne le calcul des 
vitesses linéaires u, v et w dans le système lié à 1' avion à partir des vitesses linéaires et 
des angles d'Eu1er dans le système inertiel. 
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Avec les équations obtenues suite à cette linéarisation, nous remplaçons les valeurs pour 
les vitesses linéaires u, v et w dans les équations (3.20.1) et (3.20.2), nous obtenons ces 
vitesses dans le système inertiel. Ces calculs seront effectués à 1' aide du bloc 12B 
présenté dans la Figure 18 (conversion du système inertiel i dans le système lié à 1' avion 
a- en anglais: body). 
3.2.1 Linéarisation par la théorie des petites perturbations des vitesses linéaires 
du système de coordonnées lié à la terre i pour l'obtention des vitesses 
linéaires dans le système des coordonnées lié à l'avion 
Nous pouvons schématiser cette première linéarisation de façon suivante: 
Figure 18 
Linéarisation de la conversion v
0 
+~v 
des vitesses linéaires 
du système inertiel 
au système avion 
Schéma bloc de la linéarisation des vitesses linéaires et des angles 
d'Euler du système inertiel au système lié à l'avion 
L'équation (2.49) peut s'écrire sous la forme suivante : 
cosBsin'l' 
sin ~sin Bsinlfl +cos ~cos 'l' 
cos ~sin Bsin 'l' -sin~cos 'l' 
-sinB J(~J sin~cosB ~ 
cos~cosB ~ ; 
(3.21) 
Par la théorie des petites perturbations, voir les équations (2.53), nous pouvons écrire: 
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{ 
u = u0 +1:1u 
v= v0 + 1:1v 
w= w0 +1:1w 
{ 
fjJ = t/Jo + 1:1 fjJ 
0 = 00 +1:10 





Les valeurs des angles initiaux de roulis tAJ, de tangage ~ et de lacet lf/O sont donnés par 
les laboratoires de la NASA DFRC (Dryden Flight Research Center) et ont les valeurs 
suivantes: 
(3.23) 
Nous remplaçons les équations (3.23) dans les équations (3.22.3) et nous obtenons: 
(3.24) 
d'où, pour les petites angles fjJ, If/ et 1:10 nous obtenons les équations suivantes: 
sin fjJ = sin 1:1f/J = 1:1f/J (3.25.1) 
cos fjJ = cos 1:1f/J = 1 cos If/ = cos l:11f/ = 1 (3.25.2) 
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sin/18 = 118 cos/18 = 1 (3.25.3) 
Nous remplaçons les équations (3.23), (3.24) et (3.25) dans l'équation (3.21) et nous 
obtenons: 
L11{1 cos(B0 + L1B) 
1 
L11{1 sin( 00 + L1B)- L1rp 
(3.26) 
Nous développons les fonctions trigonométriques cos et sin des sommes des angles 8 et 
~ comme suit : 
cos( 80 + 118) = cos 80 cos 118- sin 80 sin 118 =cos 80 - 118 sin 80 
sin(80 + 118) = sin80 cos/18 +cos80 sin/18 = sin80 + 118cos80 
(3.27) 
Nous remplaçons l'équation (3.27) dans l'équation (3.26) et nous négligeons les 
produits des petits termes tels que fl.çb/1'1/, 11811V,., 11811~, fl.çbfl.V,. et fl.çbfl.VY alors nous 
obtenons les équations suivantes : 
fl.u + u0 = VXo cos 80 + 11 V,. cos 80 - V.xo 118 sin 80 
+ 11 '1/ VYo cos 80 - ~o sin 80 - 11 ~ sin 80 - ~o 118 cos 80 
fl.w+ w0 = VXo sin80 + fl.Vx sin80 + V.xo118cos80 + VYofl.'l/ sin80 




Les vitesses à 1' équilibre V et V sont égales à 0, et nous remplaçons ces valeurs dans Yo zo 
le set des équations (3.28.1 à 3.28.3) et nous obtenons le système d'équations: 
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!
!lu+ u0 = VXo cos 00 +Il Vx cos 00 - VXo fl(} sin 00 -Il~ sin 00 
/lv+ Vo = VXo llt/J sin {}0 - VXo lllf/ + VYo +Il vy 
!lw+ w0 = VXo sinB0 +Il V: sinB0 + VXofl(}cosB0 +Il~ cosB0 
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(3.29) 
Nous pouvons identifier dans les équations (3.29) les équations des vitesses à l'équilibre 
de type (2.59) et (2.60). Les variations des vitesses !lu, !lv et /lw dans le système lié à 
l'avion (3.29) vont s'écrire en fonction des variations des vitesses LlVx, LlVy et LlVz et des 
variations des angles de roulis, tangage et lacet Llt/J, Lt{} et Lllf/ dans le système inertiel, 
alors le système d'équations (3 .29) se réécrit comme suit: 
(
/lu] (cosB0 0 -sinB0 ](/lVx] l 0 /lv = 0 1 0 llVY + V:o sinB0 
!lw sinB0 0 cosB0 Il~ 0 
-VXo sinB0 
0 
Le système d'équations (3.30) peut s'écrire sous la forme suivante : 
où: 
(
cos 00 0 -sin 00 ] 
P= 0 1 0 et 




Le deuxième type de linéarisation concerne le calcul des vitesses angulaires p, q et r 
dans le système lié à l'avion à partir des angles d'Euler et de leurs dérivées dans le 
système inertiel. 
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Avec les équations obtenues suite à cette linéarisation, nous remplaçons les valeurs pour 
les vitesses angulaires p, q et r dans les équations (3.20.1) et (3.20.2) nous nous 
obtenons ces vitesses angulaires dans le système inertiel. Ces calculs seront effectués à 
l'aide du bloc 12B (conversion du système inertiel i dans le système lié à l'avion a - en 
anglais: body). 
3.2.2 Linéarisation par la théorie des petites perturbations des vitesses angulaires 
et de leurs dérivées du système de coordonnées lié à la terre i pour 
l'obtention des vitesses angulaires dans le système des coordonnées lié à 
l'avion 
Nous pouvons représenter cette linéarisation de la manière suivante: 





Linéarisation de la conversion % +!Y.q 
des vitesses angulaires 
du système inertiel au système 
fPo +IY.t/J. avion 
(Jo+/).(} • .. 
r0 + !Y.r .. 
~+!Y.~ 
Figure 19 Schéma bloc de la linéarisation des vitesses angulaires du 
système inertiel i au système lié à 1' avion a 
Les vitesses angulaires p, q et r sont exprimées en fonction des angles d'Euler (>, B et If/ 
et de leurs dérivées ~,iJ,Ijf comme suit: 





sin fjJ cos e ~ 
cos ifJ cos e If/ 
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(3.33) 
La théorie des petites perturbations est appliquée pour les angles d'Euler f/J, B et If/ et 
leurs dérivées ~,O,If/ ainsi que pour les vitesses angulaires p, q et r: 
{ 
fjJ = l/Jo + 11f/J 
B =00 +110 
If/ = If/ 0 + l11f/ 
{ 
~=~0 +11~ 
B =00 +110 
If/ = If/ 0 + !11f/ 
{
p =Po +/l.p 
q = qo +11q 




Les données initiales sont fournies par les laboratoires de la NASA DFRC. Ces données 
sont les vitesses angulaires initiales p0 = q0 = r0 = 0, les angles d'Euler ainsi que leurs 
dérivées fjJ0 = lf/o = 0, 00 = a0 , ~0 = 00 = lf/0 = 0. 
Nous introduisons l'ensemble des équations des données initiales (3.34.1)-(3.34.3) et les 
valeurs des données initiales mentionnées dans le paragraphe précédent dans le jeu 
d'équations (3.33) et nous obtenons: 
-sin(B0 + 110) ]( /1~ J 
sin 11f/J cos( 00 + 110) 110 
cos 11f/J cos( 00 + 110) 111f/ 
(3.35) 
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Le système d'équations (3.35) devient, pour des petites variations des angles l:it/J, 1:10 et 
l:ilf/ (sin iJ.tjJ = iJ.tjJ et cos iJ.tjJ = iJ.tjJ, et nous avons les mêmes relations pour les autres 
variations des petits angles 1:10 et Ô If/): 
(3.36) 
Nous négligeons le produit des variations de l'angle de roulis iJ.tjJ et de l'angle de 
tangage iJ.O appelé .t1.t/J iJ.O, alors l'équation (3.36) devient: 
[
l:!.p] (1 0 
l:!.q = 0 1 
Ar 0 -l:!.t/J 
-sin 00 -I:!.Ocos 00 ]( !:!.~ J [!:!.~-!!.rf/. sin 00 -.I:!.OI:!.rf/ cos00J 
l:!.t/J cos 00 1:!.0 = 1:!.0 + l:!.t/JI:!.O cos 00 
cos 00 -!:!.{}sin 00 !!.rf/ !!.rf/ cos 00 
(3.37) 
Nous négligeons le produit des variations des petits angles et l'équation (3.37) devient: 
(3.38) 
où R est la matrice suivante : 
(
1 0 -sin00J 
R= 0 1 0 
0 0 cos00 
(3.39) 
3.3 Calcul des forces et moments dans le système de coordonnées lié à l'avion 
Nous remplaçons les équations (3.31) et (3.38) pour les vecteurs (l:iu /:iv /:iw)T et (llp l:iq 
/:ir)T dans les équations (3.20.1) et (3.20.2) et nous obtenons les deux jeux d'équations 
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+(Cl4+Cll·Pl)· 1:18 +Dl· 1:18 /ong_RUD 






/:18/ong _ TEF 
/:18/ong _AIL 
( 
/:it/J] /:18/ong _HT 
+(C24 + C21· Pl)· /:18 + D2 · /:1 8 /ong_RUD 








Dans ce contexte, en tenant compte de l'ensemble d'équations (3.40.1) et (3.40.2) et de 
la Figure 1 7, nous obtenons le schéma suivant : 





Schéma de la Figure 17 avec les variations des vecteurs 
d'état !:117 et Mj dans la boucle de retour 
75 
Dans la Figure 20, nous introduisons les notations suivantes des variations des vecteurs 














Nous avons donc vu dans ce chapitre les étapes qui nous ont conduit à obtenir dans la 
boucle de retour les vecteurs rJ et 1j nécessaires aux calculs de forces 
aérodynamiques Q. L'objectif du mémoire est d'établir un modèle final des forces 
aérodynamiques pour les interactions des modes rigides avec les modes rigides Qrr et 
pour les interactions des modes rigides avec les modes de commande Qrc (afin de 
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valider la formulation de la dynamique de vol de l'avion rigide F/A-18), et ce modèle 
sera détaillé dans le chapitre suivant. 
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CHAPITRE4 
CALCULDESFORCESAÉRODYNAMIQUESQ 
Nous allons présenter et détailler dans ce chapitre le calcul des matrices des forces 
aérodynamiques des modes rigides avec les modes rigides Qrr et des modes rigides avec 
les modes de commande Qrc· À cause du fait que nous avons besoin des forces X,Y,Z 
et des moments L, M, N dans le système lié inertiel (lié à la terre), nous allons linéariser 
ces paramètres, donc nous allons les convertir du système lié à 1, avion a au système 
inertiel i. 
4.1 Linéarisation de la conversion des forces et moments du système de 
coordonnées lié à l'avion a au système lié à la terre i en utilisant la théorie 
des petites perturbations 




Linéarisation de la Y,, +~Y, 
conversion des forces 1---..... 
du système avion 
au système inertiel 
Schéma bloc de la linéarisation des forces et des angles d'Euler du 
système lié à 1' avion au système inertiel 
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Les variations des forces inertielles Xi, Yï et Zï sont écrits en fonction des forces sur 
l'avion Xa, Ya et Za en utilisant DCM donnée par 1' équation (2.4 7) : 
(
M; J (cos 8 cos lJI cos 1f1 sin 8 sin t/J- sin 1f1 cos t/J 
il Y; = cos 8 sin lJI sin t/J sin 8 sin lJI + cos lJI cos t/J 
llZ; -sin 8 cos 8 sin t/J 
· · · cos t/J sin 8 cos lfl + sin t/J sin 1J1 J (Ma J 
· · · sin lJI sin 8 cos t/J- cos lJI sin t/J il Y., 
COS 8 COS t/J /lZ a 
(4.1) 
Suite à l'application de la théorie des petites perturbations sur les angles d'Euler, 
l'équation (4.1) devient: 
[
M;J [ cos(80 + il8) 
ill; = illfl cos( 80 + il8) 
llZ; -sin(80 + il8) 
ilt/Jsin(80 + il8)- ilt/Jillfl sin(80 + il8) + ilt/J!llfl J[MaJ 
ilt/J!llfl sin( 80 + il8) + 1 illf/ sin( 80 + il8)- ilt/J il-Y., 
ilt/Jcos(80 + il8) cos(80 + il8) llZa 
L'équation (4.2) peut s'écrire sous la forme suivante pour les forces: 















Les forces et les moments dans le système lié à l'avion donnés par les équations (3.40.1) 
et (3.40.2) sont remplacés dans les équations (4.3.1) et (4.3.2) pour obtenir les forces et 







Il. t/J 1:!.8 -
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(4.5.2) 
Nous ajoutons un vecteur de zéros de dimensions (3x10) dans les équations (4.5.1) et 




[ J [ J [ J 
~0ong_HT ~ &; ~r/J ~8. 
M;' =F·C12· ~Y; +F(Cl4+Cll·Pl)· ~(} +F·Dl· ~~:~; 





0 0 0 0 0 0 0 O)T 
(4.6.1) 





M.,. J (/lx.J (/lf/JJ /).~ong_}{[' 
:, =F·C22: +F(C24+C21·PI) :: +F·D2 ~:~; 
+F·C21·P·(~~J+F·C23·R·[~] 
/).~ lllf/ 







Nous arrangeons les équations (4.6.1) et (4.6.2) dans le but d'obtenir les vecteurs de 
coordonnées généraliséesllq et ll'lj (donnés par les équations 3.41) et les vecteurs de 
commande u etü. Nous obtenons alors le système suivant: 




















Ll01ong _ LEF 
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Le système d'équations présenté par l'équation (4.7) est simulé en utilisant le schéma 
montré dans la Figure 22 suivante : 
Figure 22 Modification du schéma de simulation de la Figure 20 : Calculs des 
forces et des moments dans le système lié à 1' avion à partir du système 
inertiel 
Nous notons les modes rigides par r, les modes élastiques par e et les modes de 
commande par c. Nous obtenons un nombre total de 6 modes rigides,. 28 modes 
élastiques et 10 modes de commande. Parmi les 10 modes de commande, nous obtenons 
5 modes symétriques et 5 modes anti-symétriques. 
Dépendamment de 1' ordre des modes dans 1' avion, nous allons écrire les matrices des 
forces aérodynamiques Q en fonction des différents types de modes : 6 modes rigides 
(r), 28 modes élastiques (e) et 10 modes de commande (c)- voir le Tableau 1 (en page 
10). 
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4.2 Calcul des forces aérodynamiques 
Pour calculer les forces aérodynamiques Q , nous avons besoin de 1' équation de 
mouvement (1.1) de la structure flexible de l'avion sous l'influence des forces 
aérodynamiques. Cette équation est réécrite sous la forme suivante : 
ou sous une forme plus simplifiée : 
Miî+Dit+K, +YI = 0 
où: 











À partir de TJ = Ae10JI nous pouvons écrire que iJ = ] mAe1tl)' =] OJT} • La définition de la 
fréquence réduite est : 
k= mb =mc 
V 2V 
(4.12) 
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Nous remplaçons m donnée par l'équation (4.12) dans l'équation (4.11) et nous 
obtenons: 
(4.13) 
Nous séparons les parties réelles et les parties imaginaires des forces aérodynamiques if 
et çj pour les parties correspondants aux vecteurs d'état x et aux vecteurs de commande 
u, qui sont les forces aérodynamiques correspondantes aux interactions entre les modes 
rigides - rigides Q" et entre les modes rigides - commande Qrc: 
(4.14) 
L'équation (4.14) peut s'écrire sous la forme d'une deuxième équation d'un système 
sous forme d'espace d'état : 
(4.15) 
L'équation (4.7) peut s'écrire en utilisant les vecteurs d'état 1J, iJ et les vecteurs de 




Yt = M, 
l:l.M; 
!lN; 
=[F·CI2 F · ( C14 + Cll· Pl) F·DI](qJ 
F·C22 F ·(C24+C21·Pl) F·D2 u 
+(F·Cll·P F·C13·R OJ("J 
F·C21·P F·C23·R 0 il 
L'équation (4.15) peut s'écrire aussi sous la forme suivante: 
(4.16) 
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(4.17) 
En effet, l'équation (4.17) a été obtenue à partir des dérivées de stabilité à l'aide de 
schémas de simulation par modifications successives et l'équation (4.16) à été obtenue à 
partir de la forme générale des forces aérodynamiques (voir l'équation 4.10). 
Nous supposons que les matrices Q, et Q,c peuvent s'écrire sous les formes suivantes: 
q'i.,t qlj,2 q'i.,t6 qill qil,2 qil,6 
Q, = qr2.1 qr2.2 qr2,16 'Q,c = 
qi21 qi2 2 qi2,16 (4.18) 
qr6,1 qr6,2 qr6,16 qi6,1 qi6,2 qi6,16 
Par identification des matrices des forces aérodynamiques se trouvant dans les équations 
( 4.16), ( 4.17) et ( 4.18), nous calculons les termes de la matrice correspondants à la partie 
réelle de la matrice Q! pour les interactions des modes rigides - rigides, et les termes de 
la matrice correspondants à la partie réelle de la matrice Q~ pour les interactions des 
modes rigides et de commande. Nous obtenons : 
(4.19.1) 
R =(F ·D1J = (Q~_11 J Q,c F·D2 QR 
rc_21 
(4.19.2) 
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Les élémentsQ! _11 ,Q! _12 ,Q! _21.Q! _22•Q!_u,Q!_21 des forces aérodynamiques réelles 
ont les formes analytiques suivantes : 
[ qr., qr1.2 qr,., J 
Q~ _u = qr2.1 qr2.2 qr2,3 (4.20.1) 
qr3,1 qr3,2 qr3,3 
[ qr,, qr1,s qr" J Q~ _12 = qr2,4 qr2.s qr2,6 (4.20.2) 
qr3,4 qr3,s qr3,6 
[qr., qr4,2 qr,.,] 
Q! _21 = qrs:l qrs.2 qrs,3 (4.20.3) 
qr6,1 qr6,2 qr6,3 
[qr,. qr4,s qr,., J Q: _22 = qrs:4 qrs,s qrs,6 (4.20.4) 
qr6,4 qr6,s qr6,6 
( qr, 7 qlj,8 qlj,9 q'i.1o q1j,11 q1j,12 q1j,l3 q1j,l4 q'i,1s q""''] Q!_ll = qr2.1 qr2,s qr2,9 qr2,1o qr2.11 qr2,t2 qr2,13 qr2,t4 qr2,1s qr2,t6 (4.20.5) 
qr3,7 qr3,8 qr3,9 qr3,to qr3,ll qr3,t2 qr3,13 qr3,t4 qr3,ts qr3,t6 
( qr., qr4,8 qr4,9 qr4,to qr4,11 qr4,12 qr4,13 qr4,14 qr4,1s qr,.,.] 
Q!_2t = qrs:1 qrs,s qrs,9 qrS,!O qrs.11 qrs.12 qrs,l3 qrs.t4 qrS,!S qrs,l6 (4.20.6) 
qr6,7 qr6,8 qr6,9 qr6,to qr6,11 qr6,t2 qr6,13 qr6,14 qr6,ts qr6,16 . 
Par identification des parties imaginaires des forces aérodynamiques Q~ et Q~ dans les 
équations (4.16), (4.17) et (4.18), nous pouvons écrire que : 




Les éléments Q;, _11 , Q;, _12 , Q;, _21 , Q;, _22 , Q;c _11 , Q:c _21 et des forces aérodynamiques 
imaginaires ont les formes analytiques données dans les équations suivantes : · 
[ q~l qil,2 q~l> J Q:, _Il = q~2,1 qi22 qz2,3 
qz3,1 qi3,2 qi33 
(4.22.1) 
[ qil< qil s q~·· J Q:, _12 = q~;,4 qi2S qz2,6 
qz3,4 qi3,S qi36 
(4.22.2) 
[ qi<l qi4,2 qi., J Q;, _21 = q~S:I qis,2 qzs,3 
qz6,1 qi6,2 qi63 
(4.22.3) 
[qi,. qi4S qi,,, J 
Q:, _22 = q~S:4 qis,s qzs,6 
qz6,4 qi6,S qi6,6 
(4.22.4) 
Nous calculons les termes des matrices des parties réelles des forces aérodynamiques, où 
la matrice Fest donnée par l'équation (4.4) et la matrice C12 est donnée par l'équation 
(3.13.2): 
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[ oose, 0 sine, r·· ct,s c,,, J Q~_11 =F·C12= 0 1 0 c24 c2.s c2,6 
-sin80 0 cos80 c3 4 c3,s c3,6 
;(~ (4.23) 0 c,,, . oos e, + c,,, . sine, J ( q"·' q'i,2 ~, J 0 c2,6 = qr2.1 qr2.2 qr2,3 
0 
-c1,6 ·sin 80 + c3,6 ·cos 80 qr3,1 qr3,2 qr3,3 
Les coefficients égaux à zéro sont c1,4, c1,5 , c2,4 , c2,5 , c3,4, c3,5 pendant que ceux non -
égaux à zéro sont c16 , c2 6 et c3 6 • Par l'identification des éléments de la matrice çt. 11 
1 ' ' -
exprimée dans l'équation (4.23), et des valeurs des coefficients de la matrice C données 
par le set des équations (3.15.1)-(3.15.6), nous obtenons: 
qlj_,l = 0 
q'i,2 = 0 
q'i.,3 = cl,6 ·COS8o +c3,6 ·sinBo = s[ -a4,S ·cos( Bo -ao)-as,s ·sin( Bo -ao) J 
qr2,1 = 0 
qr2,2 = 0 
qr2,3 = c2,6 = S · a6,s 
qr3t =0 
qr3,2 = 0 
qr3.3 = -c1.6 ·sin80 +c3,6 ·cos80 = S[ a4.5 ·sin( 80 -a0 )- a5,5 ·cos( 80 -a0) J 
(4.24.1) 
De la même manière que celle présentée pour l'élémentQ~ _11 , nous allons calculer les 
éléments des parties réelles et imaginaires des matrices aérodynamiques dans les pages 
suivantes. 
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( 
cosB0 
Q!_21 =F·C22= 0 
-sin00 
d'où: 
qr4i = 0 
qr4,2 = 0 
qr4,3 = c4,6 ·cosB0 +c6,6 ·sinB0 =Sb[ a1,5 ·cos(B0 -a0)+a3,5 ·sin(B0 -a0 )] 
qrs,I =0 
qrs,2 =0 
qrs,3 = Cs,6 = S · c · a2.s 
qr6i = 0 
qr62 = 0 




La matrice {t._12 est donnée par l'équation suivante dans laquelle les matrices F, Pl, 
C14 et Cll sont fournies par les équations (4.4), (3.32), (3.13.4) et (3.13.1): 
[ qr,. q'i,s qr,,J 
Q!_12 =F(C14+Cll·Pl)= qr2.4 qr2,s qr2:6 = 
q'3,4 qr3,s qr3,6 
[ c .. , cl,II c .. ,) ( ~. c1.2 c, )[ 0 -V"0 sin00 +J~ = F c2,1o c2,11 C2:12 + F C2:1 c2.2 c2,3 V.:o sm Bo 0 
c3,Io c3,11 c3,12 c3,1 c3,2 c3,3 0 V"0 cos00 
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= F c2 to c2,tt c2 12 + F C2 2 · Vxo sin Bo -c2,t · ~o sin Bo + c2,3 · Vxo cos Bo -c2. 2 · ~o = 
[ 
C1,1o ct,tt ct,t2 J [ ct,2 · ~o sin Bo -ct,t · ~o sin Bo + ct,3 · ~o cos Bo -ct 2 · V o J 
c3:to c3,ll C3:12 C3:2 · ~o sin Bo -c3,t · ~o sin Bo + c3,3 · ~o cos Bo -c3 2 · ~o 
[ 
ctto +ct 2 · ~o sin Bo ct,ll - ct,t · ~o sin Bo + ct,3 · ~o cos Bo ct,t2 - ct,2 · ~o J 
= F c2:1o + c~.2 · Vxo s~n Bo c2,tt - c2,t · ~o sin Bo + c2,3 · ~o cos Bo C2 12 - C2 2 · ~o ( 4.25) 
c3,to + c3,2 · ~o sm Bo c3,tt - c3,t · ~o sin Bo + c3,3 · Vxo cos Bo C3 12 - c3 2 · ~o 
Par l'identification des éléments de la matrice (!,_u donnés par l'équation (4.25) nous 
obtenons: 
qr1,s = cos 00 ( c1,11 - c1,1 • ~0 sin 00 + c1,3 • ~0 cos 00 ) 
+sin00 (c311 -c31 • ~0 sin00 +c3 3 · ~0 cos00 ) 
' ' ' 
qr2,4 = c2,1o + c2,2 · ~o sin Bo 
qr2,s = c2,11 - c2,1 · ~0 sin 00 + c2,3 · ~0 cos 00 
qr2,6 = c2,t2 - c2.2 · Vxo 
qr3•4 =-sin 00 ( c1,10 + c1.2 · ~0 sin 00 ) +cos 00 ( c3,10 + c3,2 · ~0 sin 00 ) 
qr3,s = -sin Bo ( ct,tt - ct.t · ~o sin Bo + ct,3 · ~o cos Bo) 
+cos 00 ( c3.11 - c3,1 • ~0 sin 00 + c3,3 · ~0 cos 00 ) 
qr3,6 = -sin Bo ( ct,t2 - ct,2 · ~o) + cos Bo ( c3,t2 - c3,2 · Vxo) 
(4.26) 
Nous remplaçons l'ensemble des équations (3.15.1)-(3.15.6) pour les éléments de la 
matrice C dans les éléments des matrices donnés par les équations ( 4.26) et nous 
obtenons les nouvelles expressions de ces éléments : 
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q1j 4 =S{-a49 cos(00 -a0 )-a59 sin(00 -a0 ) 
' ' ' 
+ sin00 [ -a4 8 cos(00 - a0 )- a5 8 sin(00 - a 0 )]} 
' ' 
q'i,s = -S · a4,2 
q1j,6 = s[ a4•8 • cos(00 - a0 ) + a5,8 • sin(00 - a0 ) J 
qr2.4 = S · a6,8 ·sin 00 
qr2,s =0 
qr2,6 = -S · a6,s 
qr3,4 = 0 
qr3,s = -S ( -a5,4 - as,2) 
qr3,6 = 0 
92 
(4.27) 
La matrice Q!_22 s'écrit en fonction des matrices F, Pl, C24 et C21 données par les 
équations (4.4), (3.32), (3.13.8) et (3.13.5): 
Q!_22 =F(C24+C21·P1)= 
[c.,, c4,11 
= F Cs:to Cs,tt 
c6,to c6,u 
c412 J [c., c4,2 c., )( 0 -Vxo sin80 Cs:t2 + F Cs:t Cs,2 Cs,3 ~o smBo 0 
c6,t2 c6,t c6,2 c6,3 0 ~0 cos80 
c4,tt -c4,t. ~o sinOo +c4,3. V..o cosBo 
c5,11 - c5,1 • V..o sin 80 + c5,3 • V..o cos 80 
c6,tt - c6,t . Vxo sin Bo + c6,3 . V..o cos Bo 
Finalement, Q! _22 peut s'écrire de la manière suivante : 
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+sinB0(c611 -c61 · V:o sinB0 +c6 3 • V:o cos00) 
' ' ' 
qr46 =cosBo(c412 -c42 ·V:o)+sinBo(c612 -c62 ·V:o) 
' ' ' ' ' 
qrs,4 = cs,1o + Cs,2 · V:o sin Bo 
qrs s = Cs Il -Cs 1 . V:o sin Bo +Cs 3 • V:o cos Bo 
' , ' ' 
qrs,6 = cs,12 - Cs,2 · V:o 
qr6•4 = -sinB0(c4.10 +c4•2 • V:o sinB0) +cos00(c6,10 + c6,2 · V:o sin00) 
qr6,s = -sinB0(c4,11 -c4,1 · V:o sinB0 +c4,3 • V:o cosB0) 
+ cos 00 ( c6,11 - c6,1 · V:o sin 00 + c6,3 • V:o cos 00 ) 
qr6,6 = -sin Bo ( c 4,12 - c 4,2 · V:o) + cos Bo ( c6,12 - c6,2 · V:o) 
Suite aux calculs, les équations (4.30) peuvent s'écrire comme suite: 
qr4s =0 
qr4,6 = -S · b · al,8 
qrs,4 = 0 
qrs.s = S. c . ( a2,4 + a2,2) 
qrs6 = 0 
qr6.4 = S · b · a3,8 ·sin 00 
qr6,s = 0 




Nous calculons ensuite les matrices aérodynamiques pour les interactions entre les 
modes rigides et de commande : 
( 
cosB0 




Par l'identification des éléments des matrices, nous obtenons: 
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qr1,1 = d1,1 ·cos 80 + d3,1 ·sin 80 = -8 · a 4•10 
q'i.s = d1,2 ·cos 80 + d3,2 ·sin 80 = -8 · a 4•11 
qlj,9 = d1,3 ·cos 80 + d3,3 ·sin 80 = -8 · a 4,12 
qlj,10 = d1,4 ·cos 80 + d3,4 ·sin 80 = -8 · a 4,13 
qlj,11 = d1,s ·cos 80 + d3,s ·sin 80 = -8 · a 4•14 
qlj,12 = d1•6 ·cos 80 + d3,6 ·sin 80 = -8 · a4•15 
qlj,13 = d1,7 ·cosB0 +d3,1 ·sinB0 = -8 · a 4•16 
qlj,14 = d1,8 ·cos 80 + d3,8 ·sin 80 = -8 · a 4•17 
qlj,15 = d1,9 ·cos 80 + d3,9 ·sin 80 = -8 · a4•18 
qlj,16 = d1,10 ·cos 80 + d3,10 ·sin 80 = -8 · a 4•19 
qrz.1 = dz,I = 8 · a6,Io 
qrz,s = dz,z = 8 · a6,ll 
qrz,9 = dz,3 = 8 · a6,I2 
qrz,Io = dz,4 = 8 · a6,I3 
qrz,ll = dz,s = 8 · a6,!4 
qrz,Iz = dz,6 = 8 · a6,Is 
qrz,I3 = dz,7 = 8 · a6,I6 
qrz,I4 = dz,s = 8 · a6,I7 
qrz,Is = dz,9 = 8 · a6,Is 
qrz,I6 = dz,Io = 8 · a6,I9 
qr3•1 = -d1,1 ·sin 80 + d3,1 ·cos 80 = -S · a5,10 
qr3,8 = -d1,2 • sin 80 + d3,2 ·cos 80 = -S · a 5,11 
qr3•9 = -d1,3 ·sin 80 + d3,3 ·cos 80 = -8 · a 5,12 
qr3•10 = -d1•4 ·sin 80 + d3,4 ·cos 80 = -8 · a5,13 
qr3,11 = -d1,s ·sin 80 + d3,s ·cos 80 = -8 · a5,14 
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qr3.13 = -d1,1 ·sin 80 + d3,1 ·cos 80 = -S · a5,16 
qr3.14 = -d1,8 ·sin 80 + d3,8 ·cos 80 = -S · a5•11 
qr3•15 = -d1,9 ·sin 80 + d3•9 ·cos 80 = -S · a5•18 
qr3,16 = -d1,10 . sin Bo + d3,10 • cos Bo = -S. as,19 
( 
cos80 
QR =F·D2= 0 
rc_ll 
-sin80 
· · · d4,1o] _ [qr4,1 









Nous obtenons par l'identification des éléments des matrices présents dans l'équation 
(4.36): 
CJli.,, =d4,1 ·cœ~ +d6,1 ·sin~ =S ·b·~.1o 
CJli.,s =d4,2 ·cœ~ +d6,2 ·sin~ =S ·b·'\n 
CJ14,9 =d4;3 ·cœ~ +d6;3 ·sin~ =S ·b·'\12 
CJ14,1o =d4,4 ·cœ~ +d6,4 ·sin~ =S ·b·'\13 
CJli.,n =d4,s ·cœ~ +d6,s ·sin~ =S ·b·'\14 
qr4,12 =cl.,6 ·cœft +d6,6 ·sin~ =S ·b·'\1s 
qr4,13 =d4,1 ·cœ~ +d6,1 ·sin~ =S·b·'\16 
CJ14,14 =d4,s ·cœ~ +d6,s ·sin~ =S ·b·'\11 
CJ14,1s =d4,9 ·cœ~ +d6,9 ·sin~ =S ·b·'\1s 
fJli.,16 =d4,1o ·cœ~ +d6,1o ·sin~ =S ·b·'\19 
qr6 7 = -d41 ·sin80 + d61 · cos80 = S ·b · a310 
' ' t ' 
qr6,8 = -d4,2 ·sin 80 + d6,2 ·cos 80 = S · b · a3,11 
qr6,9 = -d4,3 ·sin 00 + d6,3 ·cos 00 = S · b · a3•12 
qr6,10 = -d4,4 ·sin 80 + d6,4 ·cos 80 = S · b · a3,13 
qr6•11 = -d 4.5 • sin 80 + d6•5 ·cos 80 = S · b · a3,14 
o/s,1 = ds.1 = S · ë · a2,1o 
fP's.s = dS,2 = S • ë '~.Il 
fl1's,9 = dS;3 = S 'ë '~.12 
o/s,w = ds,4 = S · ë · a2,t3 
o/s.11 = ds.s = S · ë · ~.14 
fl1's,12 = ds,6 = S 'ë . ~.IS 
o/s,13 = ds. 1 = S · ë · ~.16 
o/s,14 = ds,s = S · ë · a2,17 
o/s,1s = ds,9 = S · ë · ~.18 
fl1's,16 = d5,10 =S' ë 'a2,19 
(4.37) 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
qr6,12 = -d4,6 ·sin 80 + d6,6 ·cos 80 = S · b · a3,15 
qr6,13 = -d4,1 ·sin 80 + d6,1 ·cos 80 = S · b · a3,16 
qr6•14 = -d4 ,8 ·sin 80 + d6 ,8 ·cos 80 = S · b · a3,17 
qr6,15 = -d4 ,9 ·sin 80 + d6,9 ·cos 80 = S · b · a3,18 
qr6,16 = -d4,10 ·sin 80 + d6,10 ·cos 80 = S · b · a3•19 
La deuxième partie des calculs concerne les forces imaginaires çj, comme suit : 
(=0, 0 smo, )( G., c1.2 c,, ]( oos00 0 -~0,) (1,,_11 =F·Cll·P= 0 1 0 c21 C2.2 c23 0 1 
-sin B. 0 cos80 c3,1 c3,2 c3,3 sin(}o 0 cos80 0 
( oos00 0 sin00 ) ( c1•1 ·oos00 +c,.. ·~00 c1,2 -c,_, ·sin 00 + G, · oos 110 J 
= 0 1 0 · c21 ·cos80 +c23 ·srn80 c2.2 -c21 ·sm80 +c23 ·cos80 
' ' ' ' 
-sin80 0 cos 80 c 3•1 • cos 80 + c 3,3 • sin 80 c3,2 -c3 1 . sin Bo + c3 3 . cos Bo 
' ' 
( q~.l qi!,2 q~ J 
= q~2,1 qi22 qz2,3 
qz3,1 qi3,2 qi3,3 
Par l'identification, nous obtenons les éléments de la matrice Q~ _11 : 
qi1,1 = ( c1,1 ·cos 80 + c1,3 ·sin 80 ) cos 80 + ( c 3,1 ·cos 80 + c 3,3 ·sin 80 ) sin 80 
qi1,2 = c1,2 ·cos 80 + c3,2 ·sin 80 
qi1,3 = ( -c1,1 · sin 80 + c1,3 ·cos 80 ) cos 80 + ( -c3,~ • sin 80 + c3,3 ·cos 80 ) sin 80 
qi2,1 = c2,1 ·cos 80 + c2,3 ·sin 80 
. -
0 6s 
q122 =c22 =S ·-· 
, , V.:o 
qi2,3 = -c2,1 ·sin 80 + c2,3 ·cos 80 
qi3,1 = -sin 80 • ( c1,1 ·cos 80 + c1,3 ·sin 80 ) +cos 80 • ( c 3,1 ·cos 80 + c3,3 ·sin 80 ) 
qi3,2 = -sin 80 • c1,2 + cos 80 • c 3,2 
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Suite aux calculs, l'équation (4.40) aura la forme suivante: 
qit,t = -S · a4,3 
qi1,2 = c1,2 ·cos 00 + c3,2 ·sin 00 




0 6s qz2 2 = C2 2 = S · -· 
' ' v 
xO 
(4.41) 
qi2,3 = -c2,1 ·sin 00 + c2,3 ·cos 00 
qi3,t = -S · 0 s,3 
qi3,2 =-sin 00 • c1,2 +cos 00 • c3,2 





3J(cosB0 0 -sinB0J 
c53 0 1 0 
c63 sinB0 0 cosB0 · 
( am00 0 sin00 J ( c,,1 ·am00 +c,,, ·~00 c4,2 
= 0 1 0 · c51 ·cosB0 +c53 ·smB0 cs.2 
' ' 
-sin O. 0 cosB0 c6,1 ·cosB0 +c6,3 ·sinB0 c6,2 0 
-c4,1 ·s~B0 +c4.3 ·cosB0 J 
-c5,1 ·smB0 +c5,3 ·cosB0 
-c6,1 ·sinB0 +c6,3 ·cosB0 
(4.42) 
(qi., qi42 qi,,, J 
= q~s:t qi52 qzs,3 
qz6,t qi62 qi63 
Nous effectuons à nouveau une autre identification et nous obtenons : 
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qi4,1 = ( c4,1 ·cos 80 + c4,3 ·sin 80) cos 80 + ( c6,1 ·cos 80 + c6,3 ·sin 80) sin 80 
. . S·b·a18 qz42 =c42 cos80 +c62 sm80 = · 
. . . v; 
0 
qi4,3 = ( -c4.1 sin80 +c4.3 cos80 )cos80 + ( -c6.1 sin80 + c6.3 cos80)sin80 
qis,t = cs,t cos 80 + Cs,3 sin 80 = S · ë · a2,3 
qis,2 = Cs,2 
. . S·c·a22 qzs 3 = -cs 1 sm 80 +Cs 3 cos 80 = · 
. . . v;, 
qi6,1 = -sin80 { c4.1 cos80 +c4.3 sin80 )+cos80 { c6,1 cos80 + c6,3 sin80 ) 
. . S ·b·a38 qz6 2 = -c4 2 sm 80 + c6 2 cos 80 = · 
, ' ' V, 
0 
qi6,3 = -sin 80 { -c 4.1 sin 80 + c 4.3 cos 80) + cos 80 { -c6,1 sin 80 + c6.3 cos 80 ) 
( oos00 0 
mno, r·' ct,s q··r 0 Q:,_12 =F·C13·R= 0 1 0 c27 c2.s c29 0 1 
-sin80 0 cos80 c3 7 c3,s c39 0 0 
( oos00 0 
sfiO, r·' ct,s -c,,, s~n00 +q,, cos00 J 
= 0 1 0 c2 7 c2.s -c2 7 sm80 +c2 9 cos80 . . 
-sin80 0 cos80 c3 7 c3,s -c3 7 sin80 + c3 9 cos80 . . (qi,. qil,S q~·· J 
= q~2:4 qi2,S qz2,6 
qz3,4 qi3,S qi3,6 
D'où, par identification des éléments des matrices, nous obtenons: 
qi1,4 = c1,1 ·cos 80 + c3,7 ·sin 80 = -S · a4•6 
qi1,s = c1,8 ·cos 80 + c3,8 ·sin 80 = -S · a4•1 
-~o,J 
cos80 . 
qi1,6 = { -c1,7 ·sin 80 + c1,9 ·cos 80) ·cos 80 + { -c3,7 ·sin 80 + c3,9 ·cos 80) ·sin 00 
= S ·sin80 ·a4,6 
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qi2,s = c2,8 = S · a6,t 
qi2,6 = -c2,7 ·sin 00 + c2,9 ·cos 00 = S · ( -a6,6 ·sin 00 + a6,1 ·cos 00 ) 
qi3,4 = -c1,1 ·sin00 +c3,1 ·cos00 = -S ·a5,6 
qi3,5 = -c1,8 ·sin 00 + c3•8 ·cos 00 = -S · a5•1 
qi3,6 =-( -c1,1 ·sin 00 + c1•9 ·cos 00 ) ·sin 00 + ( -c3•1 ·sin 00 + c3•9 ·cos 00 ) ·cos 00 
= S ·sin 00 • a5 6 
( oosO, 0 
sfiO, r·' c4,8 c,,,r 0 -s~O,) Q~_22 = F ·C23·R = 0 1 0 Cs,7 Cs,8 Cs,9 0 1 
-sin00 0 cos00 c6 7 c6,8 c6,9 0 0 cos00 
( oos00 0 
sfiO, r·' c4,8 -c,,, sfi00 +c4,9 cos00 J = 0 1 0 cs,1 Cs,8 -c5,1 sm 00 + c5,9 cos 00 
-sin00 0 cos00 c6.1 c6,8 -c6 7 sin 00 + c6 9 cos 00 . .
[qi .. qi4 5 qi,,, J 
= q~S,4 qis s qzs,6 
qz6,4 qi6,5 qi6,6 
D'où, par identification des éléments des matrices, nous obtenons: 
qi4,5 = c 4•8 ·cos 00 + c6•8 ·sin 00 = S · b · a1•1 
qi4.6 = ( -c4•7 ·sin 00 + c4.9 ·cos 00 ) ·cos 00 + ( -c6.1 ·sin 00 + c6.9 ·cos 00 ) ·sin 00 
= S ·b ·( -a1,6 ·sin00 +a1•1 ·cos00 ) 
qis,4 = cs.1 = S · c · 0 2,6 
qi5,5 = c5•8 = sa · a6•1 = S · c · a2.1 
qi5,6 = -c5•1 ·sin 00 + c5•9 ·cos 00 = -S · c · a2•6 ·sin 00 
qi6•4 = -c4•1 ·sin 00 + c6,1 ·cos 00 = S · b · a3,6 
qi6,5 = -c 4•8 ·sin 00 + c6,8 ·cos 00 = S · b · a3.1 
qi6•6 = -{ -c4.1 ·sin 00 + c4.9 ·cos 00) ·sin 00 + { -c6,7 ·sin 00 + c6,9 ·cos 00) ·cos 00 
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Si on résume les résultats obtenus, nous pouvons les présenter dans les tableaux 
suivants: 
Tableau II 
Les forces aérodynamiques réelles QR 
X; Y; Z; 
x 0 0 S · ( -C · cos (B. -a ) - C · sin (B. -a ) ) dh 0 0 lflh 0 0 
y 0 0 S·C Yh 
z 0 0 S·(Cdh ·sin(B0 -a0 )-Clflh ·cos(B0 -a0 )) 
L 0 0 S · b · ( C · cos (B. -a ) + C · sin (B. -a ) ) lh 0 0 nh 0 0 
M 0 0 S·c·C mh 





-S·C 0 -S·C da . ds 
y S ·C ·sin B. 0 
-S·C S·C Yp 0 Yp Ys 
z 0 
-S·(-c -c ) 0 -S·C lfto lfta lfls 
L S ·b·C ·sin B. 0 
-S·b·C S·b·C lp 0 lp ls 
M 0 S·c·(C +C ) 0 S·c·C mo ma ms 
N S ·b·C ·sin B. 0 
-S·b·C S·b·C np 0 np ns 
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Tableau III 
Les forces aérodynamiques imaginaires Q1 
X; Y; i; 
x 




- cy 0 S·-P 
V:o 
z 
-S·C 0 - clft /ft v 
-S·-a 
V:o 
L 0 S·b·C lp 0 
V:o 
M S·c·C 0 S·c·C mv ma 
Vxo 
N 0 S·b·C 0 
np 
V:o 
~ è \ji ù 
x 
-S·C -S·C S ·sin B. ·C 0 dp dq 0 dp 
y S·C 0 S · { -C · sin B. + C ·cos B. ) 0 Y, Yp 0 Yr 0 
z 
-S·C 1ft, -S·C 1ft, S ·sin00 ·Cift, 0 
L S·b·C 0 S · b · { -C ·sin B. + C ·cos B. } 0 lp 1, 0 1, 0 
M S·c·C S·c·C -S ·c ·C ·sin B. 0 m, m• m, 0 
N S·b·C 0 S · b · { -C ·sin B. + C ·cos B. ) 0 n, n, 0 n, 0 
En utilisant les données obtenues pour les forces aérodynamiques nous avons développé 
une nouvelle schéma de simulation qui est la suivante : 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
Figure 23 Schéma de simulation final en Matlab/Simulink: qui prend en 
considération le modèle aéroservoélastique de 1' avion 
Plus simplifié, le schéma de la Figure 23 est équivalent au schéma suivant : 
102 
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S,ë,b 
qdyn 
Figure 24 Schéma de simulation qui prend en considération le 
modèle aéroservoélastique de 1' avion 
103 
Le premier schéma de simulation représente une simulation dans laquelle nous utilisons 
directement les dérivées de stabilité et contrôle dans un système de coordoruiées liées au 
vent et nous obtenons les forces et les moments dans le système de coordonnées lié à 
1' avion nécessaires pour les comparaisons. Le deuxième schéma de simulation présenté 
dans la Figure 24 représente un schéma équivalent au premier schéma de simulation 
présenté dans la Figure 6, sauf que le principe de fonctionnement est différent car nous 
utilisons des états qui sont dans le système inertiel ainsi nous utilisons 1' équation 
dynamique de l'avion. Étant donné que la NASA avait obtenu d'autres valeurs pour les 
forces aérodynamiques Q qui sont différentes des nôtres, nous allons présenter les deux 
types des résultats obtenus -les résultats de NASA (à droite) et les résultats obtenus par 
nous (à gauche): 
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Tableau IV 
Comparaison des forces aérodynamiques 
obtenues à celles fournies par la NASA 
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. 
calculs Brenner de Nasa [12] 
-S ·Cnh ·cos(B0 -a0 )- ••• 
0 
-S·CLifih ·sin(B0 -a0 ) 
-S·C yh 0 
S ·C ·sin(B -a) Dh 0 0 
0 
-SC Lifth · cos ( 00 - a 0 ) 
S ·b·C ·cos(O -a ) Lh 0 0 
0 
+S·b·C ·sin(B. -a) Nh 0 0 
-
S·c·C Mh 0 
S·b·(-cLh ·sin(B0 -a0 ))+ ... 
+S·b·C ·cos(B. -a) 0 Nh 0 0 
- (cDa -aCLa)s +( -acnv +a2CLv )s -S·C Da 
- (CD8 -aCu)S -S·C D6 
-S·CDv s (Cnv -aCLv)-
v 
-CD s 
-S•-a (CDa -aCLa -CJ-
v v 
-
-S·C DP 0 
-
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Tableau IV (suite) 
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. Forces 
calculs Brenner de Nasa [12] 
-S . ( -C Lifts - C Lifta ) (CLa +aCva)S -a(CLv -aCDv)S ôZ -ôB 
-S ·CL!fta (Cu +aCv5 )S ôZ -ô ô 
S·c·(C +C ) Sc(-Cma +aCmv) ôM -Mo Ma ôB 
- - ôM S·c·C -Cm5 Sc -Ma ô ô 
-S ·CL!ftv s 
ôZ (Crv +aCDv)- -
v ôX 
- CL!fta s ôZ 
-S·- (CLa +aCva)- -




-S ·CL!ft, ( CLq +Cra +( CDq +Cva )a)~; ôZ ôiJ 
S ·sinB0 ·CL!fip 
ôZ 
0 -ôljt 
S·c·C -C Sc ôM -Mv Mv V ôX 
S·c·C 
-C Sc ôM Ma 
-
v Ma V ôz 
S·c·C ôM MP 0 ô~ 
-2 ôM S·c·C ( )Sc 
-C -C - ôiJ M, M, Mà 2V 
-S ·c ·C ·sin B. ôM 0 -MP 0 ôljt 
S ·C ·sin O. (-c -ac )as ô Y -Yp 0 L Yp ôt; 
- - ô Y 
-S·C CyS -Yp fi Ô 'If 
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Tableau IV (suite) 
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus parR. Lind & M. Forces 
calculs Brenner de Nasa [12] 
-S·b·C Sb(Crp COSa-CNp sina) aL -Lp 
a" 
S·b·C (-cr. cosa+CN. sina)Sb aL -Lli ao 
- ( -C Np cos a-C Lp sin a) Sb aN S ·b·C ·sin O. -Np 0 ar; 
-S·b·C ( CNp cosa+Crp sin a )sb aN -Np a 'If 
S·b·C ( -CN
6 
cos a -Cr. sin a )sb aN -Nli ao 
- Cy s a Y S·-p 
-C- -
v Yp V ay 
S·C Sb (-c -ac ) a Y yp 2V yp Yp a~ 
S ·C ·cos O. - a y Y, 0 Sb ( ) 
- -C +C -
-S ·C ·sinO. 2V Y, yiJ a rf/ yp 0 
S·b·C {-Cr cos a+ C N sin a) Sb aM Lp -
v p p v ay 
(Cr cos a + C N sin a) Sb b + ... aL - P P 2V 
S·b·C 
- a~ LP 
+( -CriJacosa+CNiJasina) ~~b 
. - b2 
S ·b·C ·cos O. ( -C4 cos a +CN, sm a )s 2V + ... aL L, 0 
-
-S · b · C ·sin O. - b2 a rf/ LP 0 +(CL cosa-CN sin a )s-
il il 2V 
S·b·C (-eN cos a-Cr sin a )~b aN Np -
v p p v ay 
S ·sin O. ·C a x 0 -0 DP a rf/ 
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Tableau IV (suite) 
Valeurs obtenus avec nos Valeurs obtenus par R. Lind & M. Forces 
calculs Brenner de Nasa [12] 
S ·b·CN, ·cosB0 - ••• 
( . )- b 
-CN, cos a -C4 sm a Sb 2
V + ... aN 
-
-S ·b·C ·sin B. N, 0 +( CNP cos a +CLP sin a )sb 2~ aift 
-
- a y S·C -c s -y6 y6 ao 
( -CLp cosa+CNp sin a )asb aL - -S ·b·C ·sin B. a(J Lp 0 
( . )- b aN -CN cosa-CL sma Sb-+ ... 
S·b·C ' ' 2V a~ N, 
+( -CNpacosa-CLpasina )sb 2~ 
Dans ce chapitre, nous avons donc explicité les matrices Qrr et Qrc. Dans le chapitre 5 
nous allons faire des comparaisons entre les résultats obtenus avec le schéma de 
simulation présenté au chapitre 1 dans la Figure 6 qui prend en considération les 
dérivées de stabilité et les résultats obtenus avec le schéma de simulation de la Figure 24 
qui prend en considération le modèle aéroservoélastique de 1' avion. Les résultats 
obtenus par les deux méthodes ont été identiques, ce qui a conduit à la validation du 
modèle de l'avion rigide F/A-18. 
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CHAPITRES 
LA LINÉARISATION NUMÉRIQUE ET L'INTERPOLATION ENTRE LES 
CONDITIONS DE VOL 
5.1 La linéarisation numérique 
Dans le chapitre antérieur, nous avons vu le développement théorique des changements 
de coordonnées et des linéarisations nécessaires pour obtenir les forces et les moments 
dans le système inertiel de coordonnées. Nous avons obtenu des meilleurs résultats que 
ceux obtenus par les laboratoires de la NASA DFRC. Les formulations de la NASA 
DFRC sont expliquées par Karnib [13]. Dans le but de valider notre approche nous 
avons crée deux schémas de simulation et nous allons prouver dans le chapitre suivant 
1 'équivalence de ces deux schémas. 
Les formules obtenues dans le chapitre précédent seront validées et utilisées dans tous 
les cas où on a les mêmes types de dérivées de stabilité et commande. Le problème est 
que si on ajoute ou si on élimine une dérivée dans les formules de départ, toute la 
formulation va changer et on doit refaire tous les calculs et toute la validation. Nous 
avons développé un algorithme en Matlab pour éviter ce problème et dans lequel toutes 
les changements des coordonnées et les linéarisations sont réalisés automatiquement. 
Nous avons utilisé la fonction« dlinmod »de Matlab qui retourne, sous forme d'espace 
états, la forme linéaire de n'importe quel système construit en Simulink, autour d'un 
point de fonctionnement spécifié. 
C'est en partant de schéma de simulation présenté dans la Figure 5 qui prend en 
considération les dérivées de stabilité qu'on va retrouver numériquement les matrices 
Q" et Qrc . Le regroupement convenable des blocs nous donne le schéma présenté dans 
la Figure 25. 
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u = contrôl~ 
Fv Transformation de y=~ 
__.. coordonnées du système lié 
"" 
Mv au vent dans le système lié à ,.. l'avion 
bloc1 bloc2 
-i , l q,a,V,B,H,p,r,p,rp J SD F 
Parametres l"' L O ~ 
bloc4 bloc3 
Figure 25 Schéma de simulation de l'avion avec des dérivées de stabilité et 
contrôle dans le système de coordonnées liées au vent 
Dans le bloc 1 de la Figure 25 les forces et les moments sont calculés à partir des 
dérivées de stabilité et contrôle dans le système de coordonnées liées au vent. Pour la 
simulation de 1' avion, il est nécessaire de convertir ces forces et moments dans le 
système de coordonnées liés à 1' avion Fa et Ma, voir le bloc 2. Les vitesses linéaires et 
angulaires de l'avion sont calculées dans le bloc 3 à partir des forces et moments qui lui 
sont appliqués. Enfin, le bloc 4 nous permet de calculer des paramètres spécifiques à 
l'avion liés au vent (vitesse angulaire q, l'angle d'attaque a, vitesse vraie V, l'angle 
de rotation B, 1' altitude H , les vitesses angulaires p et r , 1' angle de dérapage et 
l'angle de rotation </J )en fonction des paramètres calculés par le bloc 3. 
La linéarisation du schéma présenté dans la Figure 25 autour d'un point de 
fonctionnement spécifié dans la simulation, en utilisant la commande « dlinmod » en 
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avec les vecteurs d'états x=(u,v,w,p,q,r,(J,B,Ifi,X;,y;,z;)· Le schéma équivalent de 
simulation présenté dans la Figure 25 se retrouve dans la Figure 26. 
Figure 26 
u = contrôle x = Ax +Bu 
y=Cx+Du 
1---+ .. Y= [FaMal 
Schéma de simulation équivalent au schéma de la Figure 25 
La première équation (5.1) calcule les états x qui sont ensuite utilisés par la deuxième 
équation ( 5.1) pour calculer les sorties y. Les états x sont tous disponibles à la sortie de 
bloc 3 dans la Figure 25. Nous pouvons voir que ces états x sont calculés à partir des 
sorties y du bloc 3. Dans ce cas, on peut garder le bloc 3 en lieu de la première équation 







Figure 27 Schéma équivalent au schéma de la Figure 26 
Suite à une comparaison des schémas montrés dans les Figures 25 et 27, il est évident 
que les blocs 1, 2 et 4 sont contenus dans les matrices C et D. Le modèle ainsi obtenu 
pour notre avion nous donne les forces et les moments calculés dans le système de 
coordonnées liées à l'avion en tenant compte des entrées u et des états x. De cette 
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manière, les matrices Q, et Q,c sont obtenues, avec la différence que les états qui 
multiplient la matrice Q, et les forces et moments obtenus se trouvent dans le système 
inertiel de coordonnées. On peut redessiner le schéma de la Figure 27 en rajoutant un 
premier bloc qui va changer les états x dans les états x; et un deuxième bloc qui va 






Y; = C;x; + D;u Y; ày 
y=[FaM 
x 
xàx; 6DoF .., .... 
Schéma de simulation avec les forces et les moments 
calculés dans le système de coordonnées inertiel 
Les changements des coordonnées implémentés dans les blocs ajoutés sont dépendants 
des fonctions trigonométriques des angles d'Euler, c'est-à-dire que les entrées sont 
liées aux sorties par des fonctions non linéaires. Il faut ensuite procéder à la 
linéarisation des deux blocs. Nous utilisons la commande « dlinmod » de Matlab 
appliquée aux deux blocs pour la réalisation de leurs linéarisations. Pour le bloc « x à 
x; », nous obtenons la relation linéaire : 
(5.2) 
qui représente une forme simplifiée du système sous forme d'espace d'état, où les 
matrices A., B1 et D1 sont nulles car le bloc ne possède pas des états. Similairement, la 
linéarisation du bloc « y; à y » va donner : 
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(5.3) 
Nous utilisons les données de la Figure 28, et les équations (5.2) et (5.3), alors nous 
pouvons écrire : 
Nous effectuons l'identification des termes de cette équation avec ceux de l'équation 




Dans les dernières équations on connaît les matrices C et D obtenues par la linéarisation 
du schéma de la Figure 25 et les matrices D1 et D2 obtenues par la linéarisation des deux 
blocs de la Figure 28. Par la suite, nous pouvons calculer C; et D; à partir des équations 
(5.5): 
Le vecteur d'états Xi est le suivant: 




Nous écrivons l'équation des forces aérodynamique pour les modes rigides (1.4) sous la 
forme suivante : 
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(5.8) 
Les parties réelles et imaginaires des forces aérodynamiques correspondantes aux 
modes rigides s'obtiennent par identification à partir de l'équation (5.8): 
1 2Vk ( ) Q,, = =--C; 1 : 6, 7 : 12 
cqdyn 
(5.9) 
Nous savons que le vecteur de commande u est : 
(5.10) 
Les parties réelles et imaginaires correspondantes aux interactions des modes rigides 
avec les modes de commande sont déterminées par les équations suivantes: 
QR =-1-D re 1 qdyn (5.11) 
Q~=O 
L'algorithme présenté peut être synthétisé comme suit : 
1. Nous appliquons trois fois la commande « dlinmod » de Matlab aux trois blocs 
afm d'obtenir, respectivement, les matrices Cet D, puis Dt et, à la fin, D2; 
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2. Nous utilisons les équations (5.6), (5.9) et (5.11) pour calculer les matrices Q" et 
3. Nous remplaçons les matrices initiales calculées par les méthodes de doublets 
DLM (Doublet Lattice Method) ou par les méthodes des pressions constantes 
CPM (Constant Pressure Method) en utilisant le logiciel STARS avec les matrices 
obtenues avec notre algorithme. 
L'algorithme présenté dans ce chapitre 5 est pratiquement l'implémentation numérique 
de l'algorithme présenté dans les chapitres antérieurs 3 et 4. Une comparaison entre les 
valeurs obtenues en utilisant les formules des chapitres antérieurs (appelé formulation 
analytique) et l'algorithme présenté ici (appelé formulation numérique) est donnée dans 
les tableaux suivants : 
Tableau V 
La partie réelle de la matrice Qrr obtenue en utilisant la linéarisation analytique 
Tableau VI 
La partie réelle de la matrice Q" obtenue en utilisant la linéarisation numérique 
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Tableau VII 
La partie imaginaire de la matrice Qrr obtenue en utilisant la linéarisation analytique 
Tableau VIII 
La partie imaginaire de la matrice Q" obtenue en utilisant la linéarisation numérique 
Nous pouvons voir que les résultats obtenus sont les mêmes. Le développement de 
1' algorithme numérique nous a permis de vérifier les résultats partiels et finaux du 
développement théorique des chapitres antérieurs. 
En pratique, nous pouvons utiliser les deux approches. Dans le cas où nous avons un 
ensemble des dérivées de stabilité et commande différent de celui donné dans ce projet, 
nous pouvons utiliser 1' approche numérique combinée avec 1' approche théorique pour 
valider les nouvelles formules. L'approche numérique peut sembler plus rapide que le 
développement théorique. Mais les linéarisations successives prennent beaucoup de 
temps. Les formules trouvées par un approche théorique, plus long initialement, sont 
plus faciles à évaluer après. 
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Avec l'augmentation de la puissance de calcul dans l'avenir, l'utilisation de l'approche 
théorique peut s'avérer inutile. 
5.2 Interpolation entre les conditions de vol 
Les données fournies par la NASA ne peuvent pas couvrir tous les points dans 
1' enveloppe de vol. Par la suite, cette enveloppe est discrétisée et les données sont 
fournies pour des points choisis de 1' enveloppe. Mais pour effectuer des simulations à 
l'intérieur de l'enveloppe, nous devons être capables de nous déplacer librement à 
l'intérieur de cette enveloppe. Nous pouvons réaliser cet exploit en utilisant des 
techniques d'interpolation. 
L'interpolation est bien connue, surtout dans une dimension. Dans notre cas, nous avons 
plusieurs paramètres qui définissent les points de 1' enveloppe de vol : le nombre de 
Mach, l'altitude, l'angle d'attaque. Pour naviguer à l'intérieur de l'enveloppe, il faut 
interpoler dans trois dimensions, la sortie étant bidimensionnelle elle aussi (les matrices 
des coefficients de portance et de traînée). 
Nous pouvons envisager de différents types d'interpolation en fonction de nombre des 
points disponibles à l'intérieur de l'enveloppe. Le plus simple type d'interpolation est 
l'interpolation linéaire, pour laquelle nous devons disposer de seulement deux points. 
Les valeurs trouvées entre les deux points sont situées sur la droite qui lie les points. La 
raison pour laquelle on ne peut pas chercher une interpolation d'ordre supérieur est que 
pour la définition d'une droite, nous avons besoin de deux coefficients qui peuvent être 
trouvés à partir des deux équations écrites dans les points qu'on connaît. Dans le cas où 
nous envisageons l'utilisation d'une interpolation d'ordre supérieur, nous devons utiliser 
des polynômes d'ordre supérieur. Chaque augmentation de l'ordre nécessite un ajout 
d'un coefficient inconnu, c'est-à-dire d'une équation, qu'on ne peut pas l'avoir sans un 
nouveau point dans 1' espace de définition de 1' enveloppe. 
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Pour le cas où on connaît N points, on peut écrire N équations linéaire d'ordre N- 1: 
N-1 N-2 
aN-lxi +aN-2x! + .. ·+ao = Yt 
N-1 N-2 
aN_Ix2 +aN-2x2 + .. ·+ao = Y2 (5.12) 
où y; sont les valeurs connues des matrices des coefficients pour N conditions de vol, x; 
sont les coordonnées qui définissent chaque condition de vol et a; sont les coefficients 










N-2 N-2 N-2 
X= x! x2 XN 
1 1 1 
et 
La solution de l'équation (5.13) nous donne les coefficients a;: 
(5.14) 
Maintenant, si nous connaissons les coefficients a;, nous pouvons calculer n'importe 
quelle valeur y à partir de n'importe quelle valeur x. Les vecteurs d'état x sont les 
suivants: le nombre de Mach M, l'altitude H et l'angle d'attaque a et nous pouvons 
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écrire x = (M, H, a), les sorties y sont les forces aérodynamiques Q" et Qrc. alors on 
peut écrire : Q" = fonction (H, M, a) et Qrc = fonction (H, M, a). 
Dans notre cas, nous avons étudié la possibilité d'interpoler avec des polynômes de 
premier ordre (interpolation linéaire) et de deuxième ordre (interpolation quadratique). 
Les résultats obtenus seront présentés dans le chapitre suivant. 




Ce chapitre fait l'objet d'une présentation des résultats obtenus au cours de ce projet. 
Les simulations ont été effectués pour les jeux de données suivantes: Mach = 0.2, 
altitude H = 10000 pi, angle a = 10°; Mach= 0.2, altitude H = 30000 pi, angle a = 40° ; 
Mach= 0.38, altitude H = 17000 pi, angle a= 19° (interpolé); Mach= 0.4, altitude H = 
20000 pi, angle a = 40° ; Mach= 0.85, altitude H = 5000 pi, angle a = 10°; Mach= 1.1, 
altitude H = 25000 pi, angle a= 2.35°; Mach = 1.3, altitude H = 15000 pi, angle 
a = 1.36° . Étant donné le nombre des graphiques à présenter, nous avons choisi 
seulement trois cas le plus représentatifs (une vitesse subsonique, supersonique et une 
interpolation). 
Les données qui nous sont fournies par la NASA, en fonction de l'angle a d'incidence 
de 1' avion, le nombre de mach M et de 1' altitude H, sont présentées dans le tableau IX. 
Les données qui sont en degrés représentent l'angle a d'incidence de l'avion. 
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Tableau IX 
Liste des conditions de vol initiales données en fonction du nombre de Mach M, 









1 1 1 





Pour valider les deux schémas de simulation (ce qui est 1' objectif de la thèse), nous 
allons comparer, pour les mêmes conditions de vol choisies arbitrairement, les résultats 
obtenus pour les forces et les moments dans le repère lié à l'avion ainsi que les 
paramètres suivants qui ont eu une variation pendant les tests: l'angle a d'attaque de 
1' avion, 1' angle p de dérapage de 1' avion, 1' altitude H de 1' avion, la vitesse Mach et la 
vitesse vraie V de l'avion. Nous avons utilisé un signal sur les entrées de contrôle de 
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1' avion qui nous donne une déviation de ±5° autour de la position de 1' équilibre de 
l'avion (trim.). Pour le mouvement longitudinal, nous avons appliqué un signal sur 
1' empennage horizontal (HT) et pour le mouvement latéral nous avons appliqué un 
signal sur les ailerons (AIL). Le signal utilisé lors de simulation a été présenté dans la 
Figure 16. 
Dans les graphiques suivants, le signal rouge a été obtenu avec le schéma de simulation 
qui prend en considération les dérivées de stabilité (voir schéma de la Figure 6 ) et le 
signal bleu a été obtenu avec le schéma de simulation qui prend en considération le 
modèle aéroservoélastique (voir schéma de la Figure 24). 
6.2 Simulation pour un nombre de Mach M = 0.2, altitude H égale à 30.000 pi et 
l'angle d'attaque de l'avion a égal à 40° 
6.2.1 Le mouvement longitudinal 
m'~-;--~-;--~=F~,-~--~~--
i m ------------··r··-------------1---------------t---------------[-- -----------t--------------l·--------------t---------------j------------·-·t·-··--··---·· 
>( 011---f-------{. J <ID •••••••••••••• L ............. !::··::::::::::.r:::::::::::::··;_::::::::::::::r:::::::::::::-:r:::::: ________ l _______________ :_ ______________ l ............  
! Î ! ! Î . Force obte;... .vec le~ dririvMs d~  -.~~.~~--~--~.-~.--~--~,_.~~==~ ..~~==~ ...==~ 
tompa(s) 
Figure 29 Variation de la force aérodynamique X pour Mach 
M= 0.2, altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.




i i l j ·l ··············1················t·· ... ·······~············· ··············t··············· .............. + ............... j ............... f .......... . 
: ; : : - Difirence .,..les deux forees ~~--~ ...--~~~.~.--~--~,~~---+~~.~.==~==~ .. ~~ 
tompo(o) 
Figure 30 Variation de la force aérodynamique Z pour Mach 
M= 0.2, altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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Figure 31 
tompo(o) 
Variation du moment M pour Mach M = 0.2, 
altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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Figure 32 Variation de 1' angle a pour Mach M = 0.2, 
altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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Variation de la vitesse vraie V pour Mach M = 0.2, 
altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
123 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
6.2.2 Le mouvement latéral 
Figure 34 Variation de la force aérodynamique Y pour Mach 
M= 0.2, altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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Figure 35 
lon1>S (S) 
Variation du moment L pour Mach M = 0.2, 
altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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Figure 36 Variation du moment N pour Mach M = 0.2, 
altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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Figure 37 Variation de l'angle p pour Mach M= 0.2, 
altitude H= 30.000 pi et l'angle a =40° 
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6.3 Simulation pour un nombre de Mach M =0.38, altitude H égale à 17.000 pi 
et l'angle d'attaque de l'avion a égal àl9° 
Cette simulation a été possible par l'utilisation d'une interpolation d'ordre 2 entre les 
donnés de NASA Dryden. 
6.3.1 Le mouvement longitudinal 
Figure 38 Variation de la force aérodynamique X pour Mach M= 0.38, 
altitude H = 17.000 pi et l'angle a =19° 
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Variation de la force aérodynamique Z pour Mach 
M= 0.38, altitude H= 17.000 pi et l'angle a =19° 
. . ' ' ' . ' . 
_. 1 -··················; ·····················r·······················r······················i·······················r······················+···················· 
@. 0.5 ••••••••••••••••••• ~- ····················-i·-·····-··············-~---··················-~---···················-~---··················-+·-·················· J ~ ::::::::.:::::::::L:::::::_::::::::::l::::::::::::::::::::::r:::::::::::::::··-··1···················----l ...................... l:::::::::::::::::::: 
: : : - Moment obleru ...,.. les dérlvHo de llab .. -uo!-___:_--+-___:_--+-----+-------==:======:,~, =====~, =====~,.. 
Figure 40 Variation du moment M pour Mach M= 0.38, 
altitude H = 17.000 pi et 1' angle a = 19° 
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Figure 41 Variation de l'angle a pour Mach M= 0.38, 
altitude H = 17.000 pi et 1' angle a = 19° 
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Figure 42 Variation de la force aérodynamique Y pour Mach· 
M= 0.38, altitude H= 17.000 pi et l'angle a =19° 
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Figure 43 
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Variation du moment L pour Mach M = 0.38, 
altitude H = 17.000 pi et 1' angle a = 19° 
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Figure 44 
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Variation du moment N pour Mach M = 0.38, 
altitude H = 17.000 pi et 1' angle a = 19° 
129 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
Figure 45 Variation de l'angle p pour Mach M= 0.38, 
altitude H= 17.000 pi et l'angle a =19° 
130 
6.4 Simulation pour un nombre de Mach M =1.1, altitude H égale à 25.000 pi et 
l'angle d'attaque de l'avion a égal à2.3563° 
6.4.1 Le mouvement longitudinal 
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Figure 46 Variation de la force aérodynamique X pour Mach M = 1.1, 
altitude H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 




Variation de la force aérodynamique Z pour Mach M = 1.1, 
altitude H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
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Figure 48 
tompo(o) 
Variation du moment M pour Mach M = 1.1, altitude 
H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
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Figure 49 Variation de 1' angle a pour Mach M = 1.1, altitude 
H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
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Figure 50 
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Variation de 1' altitude H pour Mach M = 1.1, altitude 
H = 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
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6.4.2 Le mouvement latéral 
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Variation de la force aérodynamique Y pour Mach 
M= 1.1, altitude H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
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Figure 52 Variation du moment L pour Mach M = 1.1, altitude 
H = 25.000 pi et l'angle a= 2.3563° 
133 
Reproduced with permission of the copyright owner.  Further reproduction prohibited without permission.
i if_:::;_~~?·i·"f .. ·~·1~2=i=:f~1 




Variation du moment N pour Mach M = 1.1, altitude 
H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
Variation de l'angle p pour Mach M= 1.1, altitude 
H= 25.000 pi et l'angle a =2.3563° 
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Comme nous pouvons le voir sur les différents graphiques obtenus, les courbes sont 
identiques suivant les deux méthodes utilisées. Ces résultats permettent donc de valider 
le modèle de l'avion rigide F/A-18. 
6.5 Discussion et interprétation des résultats 
Suite aux comparaisons entre les valeurs des paramètres présentées dans les Figures 
précédentes, il devient évident que les deux schémas de simulations donnent les mêmes 
résultats. Nous avons présenté seulement les paramètres qui, pendant les simulations, 
ont donné une différence notable. En effet, nous observons que cette différence est d'au 
moins 1% dans le cas dynamique (pendant les variations des signaux) et beaucoup plus 
petite de 1% pendant le régime statique. Cela est du au fait que les paramètres de retour 
en boucle fermé ne sont pas les mêmes dans les deux cas et il y a aussi les erreurs dûs 
aux calculs en Matlab. Les différences sont aussi causées à cause qu'un schéma est une 
approximation obtenue par des linéarisations avec des petites perturbations de l'autre 
schéma. De plus, 1' effort de calcul demandé dans le cas du schéma de simulation qui 
prend en considération le modèle aéroservoélastique (l'implémentation de l'algorithme 
en Matlab, le temps de calcul, les ressources de mémoire dédiées par 1' ordinateur pour 
les calculs) est beaucoup plus élevé que celui nécessaire dans le cas de l'utilisation du 
schéma de simulation qui prend en considération les dérivées de stabilité. 
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CONCLUSION 
Un important aspect de l'aéroservoélasticité consiste en l'analyse des interactions entre 
les modes rigides, élastiques et de contrôle. Nous savons que la théorie des modes 
rigides n'est pas assez bien développée dans les logiciels d'éléments finis d'analyse 
aéroélastique tels que Nastran, STARS, etc. Pour cette raison, dans ce mémoire nous 
avons validé la formulation de la dynamique de vol de l'avion rigide F/A-18 par deux 
méthodes différentes. Les résultats obtenus par ces méthodes ont été identiques, ce qui a 
conduit à la validation du modèle de l'avion rigide F/A-18. 
Ce travail nous a permis de mettre au point une méthode pour trouver les forces 
aérodynamiques non stationnaires à partir des donnés de vol livrées par NASA Dryden 
Flight. Ces données sont en fonction de nombre de Mach M, d'altitude H et d'angle 
d'attaque a. Elles comprennent, en effet, entre autres les dérivées de stabilité de l'avion 
ainsi que d'autres type de données (exemple: vitesse vraie, masse de l'avion, angle de 
dérapage, masse totale de 1' avion, la corde moyenne aérodynamique, les vitesses 
angulaires sur les axes x,y,z, les angles de rotation autour des axes x,y,z, les 
positions des surfaces de commande.). Nous avons aussi réalisé une interpolation entre 
les dérivées de stabilité pour valider de plus le développement théorique. 
Étant donné le nombre des graphiques à présenter, nous avons présenté dans le chapitre 
6 seulement trois cas le plus représentatifs (une vitesse subsonique, supersonique et une 
interpolation), mais les autres simulations ont donné des résultats semblants. 
Pour réaliser des simulations englobant les modes rigides, élastiques et de contrôle d'un 
avion, nous devons disposer des données STARS. L'ensemble de la simulation se fait 
dans un environnement Simulink. Le schéma de simulation est en boucle fermée. Pour 
estimer 1' apparition de battement, nous utilisons surtout les modes élastiques qui sont 
les principales responsables des mouvements oscillatoires de la structure. Les résultats 
sont différents quand on prend en considération l'influence des modes rigides et de 
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contrôle. Le problème est que les valeurs des dérivées de stabilité et contrôle fournies 
par les logiciels de calcul tel NASTRAN où STARS ne sont pas fiables et les 
simulations en boucle fermée utilisant ces valeurs peuvent être erronés. 
Pour compenser le manque de fiabilité des données des modes rigides et élastique nous 
préférons, si disponible, l'utilisation pour les modes rigides et de contrôle des données 
provenant des tests de vol ou en soufflerie. Ce mémoire présente deux méthodes qui 
permettent le remplacement des modes rigides calculés en STARS avec des modes 
rigides de la dynamique de vol. 
La première méthode, qui est présenté tout au long de ce mémoire, est une méthode 
analytique qui permet de trouver les formules analytiques pour toutes les dérivées de 
stabilité et contrôle dans le système de coordonnées inertiel à partir des dérivées 
exprimées dans le système de coordonnées lié au vent. Des linéarisations autour des 
points d'équilibre sont effectuées à chaque étape de calcul. À la fin des calculs, nous 
comparons dans le Tableau IV les formules obtenues par notre approche avec les 
formules obtenues par les laboratoires de la NASA. DFRC. Nous avons vu qu'il y a des 
différences entre les formules obtenues par nous par rapport aux formules obtenues par 
la NASA [12] mais les simulations qu'on a effectué démontrent que les réponses des 
schémas construits à partir des dérivées de stabilité et contrôle en système de 
coordonnées lié au vent et celles obtenues dans le schéma qui prend en considération les 
nouvelles dérivées calculées sont les mêmes. Cette comparaison nous permet la 
validation de nos résultats. 
La deuxième méthode consiste en une linéarisation numérique du schéma de simulation 
dans le système de référence lié au vent. Les valeurs des dérivées de stabilité et contrôle 
obtenues par cette méthode et les valeurs calculés analytiquement avec la première 
méthode sont pareilles (voir les Tableaux V à VIII). 
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RECOMMANDATIONS 
Finalement, la première méthode de calcul analytique présenté tout au long de ce 
mémoire nous a permis de comparer nos résultats avec les résultats obtenus par la 
NASA. Les formules trouvées ont été validées et elles peuvent être utilisées chaque fois 
qu'on a le même set des dérivées de stabilité et contrôle. Le développement de ces 
formules a pris plus de temps que la méthode numérique, mais 1' application ultérieure 
pour d'autres conditions de vol est plus facile. Avec la deuxième méthode présentée 
dans le chapitre 5, il est plus facile à trouver les valeurs des dérivées de stabilité et 
contrôle, mais il faut appliquer chaque fois 1' algorithme. En plus, la deuxième méthode 
est un excellent moyen de valider les calculs analytiques de la première méthode. 
Nous pensons que les deux méthodes peuvent être utilisées ensembles en fonction de 
cas. Ainsi, si seulement quelques conditions de vol sont disponibles, nous pouvons 
utiliser seulement la méthode numérique. S'il y a beaucoup de conditions de vol où on a 
toujours les mêmes dérivées de stabilité et contrôle, nous pouvons dans une première 
étape envisager le développement théorique par la validation numérique. Par la suite, 
nous pouvons utiliser les formules trouvées mathématiquement. 
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Dynamique aéroélastique 
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Dynamique aéroélastique 
1.1 Le modèle élastique de l'avion 
L'aéroélasticité classique est issue de l'interaction entre la structure flexible de l'avion 
et les forces aérodynamiques agissants sur 1' avion. La démarche classique pour obtenir 
le modèle aéroélastique débute par une analyse de vibration de la structure. 
Habituellement la structure de l'avion est modélisée par des éléments-finis, constitués 
deN nœuds. 
Nous prenons en considération que chaque nœud i de la structure est défini par un 
vecteur position-orientation ~;, composé de trois positions et de trois orientations, par 
rapport à un repère lié aux axes de l'avion, et est muni d'une masse m; et d'une inertie/;. 
Le vecteur position-orientation~; s'exprime sous la forme suivante: 
(1.1.1) 
Lorsque la structure est au repos, c'est à dire quand les forces structurelles s'équilibrent, 
le nœud i est défini par un vecteur position-orientation nominal ~io .Nous allons nommer 
déplacement du nœud i, la quantité q; qui a la forme suivante: 
(1.1.2) 
Par la suite, nous regroupons les termes de masse et d'inertie du nœud i correspondant à 
ses six degrés de liberté dans une nouvelle matrice de dimension (6x6): 
M. = [mi(3,3) 0(3,3)] 
1 
0(3,3) 1; (3,3) 
(1.1.3) 




m, = ~ 
De ce fait la dérivée de la quantité de mouvement du nœud i est représenté par : 
141 
(1.1.4) 
Soit q le vecteur déplacement de 1' avion défini par les déplacements de ses N nœuds : 
q=[:~J (1.1.5) 





0 0 ] [ ij1 ] d M N,N 4 - M q"- 0 . .  : dt -N,N- • . 
0 0 MN ijN 
(1.1.6) 
où MN.N est la matrice d'inertie totale de l'avion de dimension (6Nx6N). 
Nous considérons que les seules forces appliquées à la structure, ou autrement dit les 
interactions entre les nœuds sont les forces dues à l'élasticité. Nous pouvons définir 
ainsi une matrice de rigidité KN.N et une matrice d'amortissement DN.N décrivant les 
forces appliquées sur 1' avion : 
(1.1.7) 
où KN.N et DN.N sont également de dimension (6Nx6N) et les éléments KN,N(i,j) et 
DN,N(i,j) représentent les interactions du nœudj sur le nœud i. 
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1.2 Réduction du modèle 
Une analyse de vibrations libres menée sur le modèle élastique décrit par l'équation 
1.1.8 permet de réduire le système contraint à 6N degrés de libertés à un système libre à 
n degrés de libertés où les n degrés de libertés sont indépendants et représentent la 
dynamique admissible de l'avion compte-tenu des contraintes d'élasticité. Ces n degrés 
de libertés sont appelés « modes » ou « coordonnées généralisées » de 1' avion et sont 
représentés par le vecteur TJ· 
Ils sont reliés au vecteur déplacement q à travers la matrice de forme l/J , matrice 
rectangulaire de dimension (6Nxn), qui regroupe les vecteurs propres issus de l'analyse 
de vibrations libres: 
(1.1.9) 
Le vecteur de coordonnées généralisées 77 contient bien évidement les modes 
indépendants issus des déformations élastiques T'Je mais aussi les modes rigides TJr 
décrivant les degrés de liberté en translation et en rotation de l'avion considéré comme 
un solide rigide (entre 1 et 6) et les modes des surfaces de commande T'Je représentant le 
mouvement des surfaces de commandes en rotation. 
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Nous pouvons donc diviser le vecteur de coordonnées généralisées 17 comme suit: 
(1.1.10) 
De même pour la matrice de forme f/J : 
(1.1.11) 
Et finalement le vecteur déplacement q est égal à : 
(1.1.12) 
En ce moment, tout le modèle dynamique de l'avion peut être décrit par les n modes 
indépendants. En reprenant l'équation de la dynamique 1.1.8, nous pouvons construire 
une nouvelle équation ne dépendant que du vecteur de coordonnées généralisées 17 : 
M ij +Di]+ K77 = 0 (1.1.13) 
Les matrices M, D et K sont les matrices modales d'inertie, d'amortissement et de 
rigidité élastiques, toutes de dimension nxn et définies comme suit : 
(1.1.14) 
1.3 Introduction des forces aérodynamiques 
Une fois le modèle structural élaboré, on s'intéresse à la génération des forces 
aérodynamiques sur 1' avion. Ici nous considérons le cas général où les forces 
aérodynamiques générées sont non-stationnaires et donc dépendent de la fréquence des 
oscillations. 
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La forme générale des forces aérodynamiques est la suivante : 
(1.1.15) 
où qdyn est la pression dynamique et k la fréquence réduite. QN.N est la matrice des 
coefficients d'influence aérodynamiques définie pour un Mach donné et une fréquence 
réduite k donnée et chaque élément QN.N(i,j) représente l'interaction de la force 
aérodynamique appliquée au nœudj sur le nœud i. 
Les forces aérodynamiques sont également calculées dans 1' espace des nœuds puis 
ramenées dans 1' espace des modes à travers la matrice de forme (/J : 
(1.1.16) 
où Q est la matrice modale des forces aérodynamiques généralisées. 
Pour obtenir 1' équation qui nous intéresse, nous pouvons intégrer les forces 
aérodynamiques dans 1' équation de dynamique 1.1.13 : 
M ij + DfJ + KTJ +qdynQ(k,Mach)TJ = 0 (1.1.17) 
Finalement, 1' équation 1.1.17 représente 1' équation de base de tout problème 
aéroélastique. 
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